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ПРЕДИСЛОВИЕ 

Стремительное развитие ракетно-космической техники предопределяет 
большое внимание к подготовке кадров для этой отрасли. Отличительной 
особенностью нашего времени является существенное влияние на принятие 
решений при создании ракетно-космической техники конкурентоспособно
сти разрабатываемых изделий на мировом рынке космических услуг. Перио
дически выпускаемая учебная литература требует постоянной доработки, при 
которой учитывалось бы не только состояние текущего уровня техники, но и 
ближайшие перспективы ее развития. Этим и объясняется издание предла
гаемого учебного пособия. В нем не только нашли отражение технико-эконо
мические аспекты развития международного космического рынка, но и пока
зава значимость системотехнического взгляда при принятии решений в про
цессе проектирования таких сложных объектов, как средства выведения кос
мических аппаратов. 

При подготовке пособия автор отдавал предпочтение физической стороне 
рассматриваемых проблем, стараясь не перегружать читателя математически
ми выкладками и доказательствами. Методы решения задач проектирования 
существенно отличаются от решения классических задач математики, меха
ники и других наук, но при этом базируются на них. Опыт автора и его коллег 
показывает, что усвоению сути системного подхода как основного «инстру
ментария>> современного инженера-проектанта способствуют конкретные 
примеры, поэтому в учебном пособии им уделяется большое внимание. Для 
облегчения «привязки» рассматриваемых методических проблем к реальным 
изделиям в пособии представлены статистические материалы,  что позволяет 
упростить выполнение самостоятельных работ, предусмотренных в соответ
ствующих курсах. 

Член-корреспондент РАН, профессор О.М. Алифанов 



ОТ АВТОРА 

Учебное пособие тематически разделено на пять частей. В вводной части 
(главы 1 и 2) акцент делается на проблемах международного космического 
рынка пусковых услуг. Во второй части (главы 3-7) в предельно сжатом виде 
освещены общесистемные проблемы разработки сложных технических систем, 
каковыми являются космические ракетные комплексы, ракеты космического 
назначения, межорбитальные транспортные аппараты; рассмотрены жизнен
ный цикл системы, основные системотехнические понятия, основные проект
ные процедуры. Третья часть (главы 8-2 1) содержит материалы, связанные с 
анализом проблем по выбору проектных параметров ракет космического на
значения и их основных систем (двигательной установки, систем управления и 
систем разделения) .  Четвертая часть (главы 22-27) содержит анализ проблем 
выбора проектных параметров межорбитальных транспортных аппаратов и их 
основных служебных систем. В заключительной, пятой части (главы 28 и 29) 
обсуждаются перспективы создания многоразовых средств выведения. Каждая 
глава представляет собой в определенной степени автономный блок со своим 
содержанием и списком рекомендуемой литературы. 

В учебное пособие включены материалы предыдущих работ автора и данные, 
заимствованные из отечественной и зарубежной литературы, представленной, 
как правило, в списках рекомендуемой литературы в соответствующих главах. 

Учебное пособие соответствует: 
Государственному образовательному стандарту высшего профессиональ

ного образования по специальности 160802 «Космические летательные аппа
раты и разгонные блоки» :  «Основы проектирования, конструирования и про
изводства космических аппаратов» ;  

Программе курса «Проектирование КА и комплексов» из  раздела «Дисци
плины специализации» , а также 

Государственному образовательному стандарту высшего профессиональ
ного образования по специальности 160801 «Ракетостроение» :  «Основы про
ектирования, конструирования и производства летательных аппаратов» , про
грамме курса из раздела <<Дисциплины специализации>> - <<Проектирование 
летательных аппаратов и комплексов>> . Книга будет полезна также молодым 
специалистам и инженерам упомянутых специальностей.  

Автор приносит глубокую благодарность редактору профессору д-ру техн. 
наук А.А. Медведеву, чьи советы во многом определили не только терминологи
ческую корректность учебного пособия, но и инициировали в определенной 
степени пересмотр отношения к подготовленному материалу; коллегам по рабо
те (профессору д-ру техн. наук О.М. Алифанову, профессору д-ру техн. наук 
Ю.А. Матвееву, профессору д-ру техн. наук А.А. Золотову, доценту канд. техн. 
наук Б.П. Перелыгину, канд. техн. наук В. Г. Петухову, канд. техн. наук Е. И.  Мо
торному), от которых автор получил много полезных методических советов. 

Автор выражает искреннюю благодарность коллективу кафедры «Космиче
ские аппараты и ракеть1-носители» МГТУ им. Н.Э. Баумана, руководИМому д-ром 
техн. наук профессором Ю.Н. Коптевым, в особенности профессору д-ру техн. наук 
В.А. Миненко, и начальнику комплекса ЦИНИмаш д-ру техн. наук В.В. Вахни
ченко, которые взяли на себя труд рецензирования рукописи и чьи конструктив
ные замечания и методические советь! были учтены при доработке рукописи. 
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Глава 1 

КОСМИЧЕСКАЯ ДЕЯТЕЛЬНОСТЬ 

Космические исследования. Космическая деятельность. Космиче

ская программа. Федеральная космическая программа. Космиче

ские системы. Ракетно-космический комплекс. Космический ра

кетный комплекс. Средства выведения 

Космические исследования, являющиеся неотъемлемым атрибуrом 
современного мира, направлены на решение кардинальных проблем 
человечества: познание окружающей среды, поиск сырьевых и энер
гетических ресурсов, совершенствование технологий, улучшение ин
формационного обеспечения, на научное, экономическое и социаль
ное развитие страны, обеспечение национальной безопасности и т.д. 
Особенностью России являются огромные размеры ее территории, 
потенциально богатейшие, но в значительной степени не исследован
ные природные ресурсы,  большая протяженность сухопуrных и мор
ских границ, что объективно приводит к необходимости использова
ния космической инфраструктуры для решения многих задач. В част
ности, глобальность и высокая информативность наблюдений из кос
моса позволяют принципиально по-новому реализовывать многие 
традиционные исследования природных ресурсов Земли, охраны ок
ружающей среды и метеорологии. В практику повседневной жизни 
вошли и продолжают развиваться космические системы связи и теле
вещания, обеспечивающие решение задач информационного обслу
живания населения в самых удаленных районах; на космических 
станциях получены вещества с принципиально новыми свойствами.  

Без космонавтики трудно представить дальнейшее развитие астро
физики , геофизики, планетологии и других фундаментальных наук. 
Трудно переоценить значение информационных космических 
средств для наблюдения и контроля за соблюдением военных догово
ров и соглашений, предупреждения о ракетном нападении, управле
ния военной деятельностью страны в мирное время и в критический 
период,  а также и при других возможных вариантах развития воен
но-политической обстановки. Космическая техника оказала большое 
влияние на стимулирование дальнейшего развития наук о Земле , 
Солнце, Вселенной и таких областей науки и техники, как киберне
тика, вычислительная техника, материаловедение и др. 

Космическая деятельность в нашей стране ,  начиная с запуска 
4 октября 1 957  г .  первого советского искусственного спутника 
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Земли,  характеризуется решением все более сложных задач, неко
торые из которых стали этапными в развитии мировой космонав
тики . К ним,  в первую очередь, следует отнести: первый полет че
ловека в космос; выход человека в открытый космос; достижение 
второй космической скорости , обеспечившее первые полеты авто
матических аппаратов к Луне и Венере; облеты Луны и фотогра
фирование видимой и невидимой ее сторон; полеты автоматиче
ских аппаратов к Венере, Марсу и его спутнику Фобосу; полеты к 
комете Галлея. 

Вслед за Советским Союзом, начиная с 1958 г. , космические поле
ты осутествили США; с 1 965 г. - Великобритания, Канада, Италия, 
Франция, позже - Австралия, ФРГ, Япония, Китай и другие страны. 
Но пока только три из них - Россия, США и Китай - способны в на
стоящее время осутествлять космическую деятельность во всем ее 
многообразии - от изготовления и запусков космических аппаратов 
до осутествления пилотируемых космических полетов и исследова
ний планет Солнечной системы. 

В создание ракетно-космической техники вовлечено большое ко
личество организаций, относящихся непосредственно к ракетно-кос
мической промышленности, и многие другие предприятия, научные 
организации ,  работающие в кооперации с первыми. В России их дея
тельность координируется на правительственном уровне Федераль
ным космическим агентством. 

Федеральное космическое агентство (Роскосмос) (рис. 1.1. ) явля
ется государственным заказчиком по созданию космических систем, 
комплексов и средств научного и народно-хозяйственного назначе
ния, по системам, комплексам и средствам двойного применения (со
вместно с Министерством обороны) , в том числе по объектам косми
ческой инфраструктуры. В каждом государстве, вовлеченном в той 
или иной мере в космическую деятельность, сутествует подобная ор
ганизация на правительственном уровне: NASA в Соединенных Шта
тах (рис. 1.2) ,  NASDA в Японии, CNES во Франции и т.д. 

В Российской Федерации космические исследования и использо
вание космического пространства, в том числе Луны и других небес
ных тел, являются важнейшими приоритетами государственных ин
тересов, что зафиксировано в законе <<0 космической деятельностИ>> .  
В соответствии с этим законом под космической деятельностью пони
мается любая деятельность, связанная с непосредственным проведе
нием работ по исследованию и использованию космического про
странства, включая Луну и другие небесные тела. 

На современном этапе стратегической целью космической дея
тельности Российской Федерации является сохранение накопленного 
космического потенциала и его активное и эффективное использова-
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Рис. 1 . 1 .  Структура центральною аппарата Федеральною космическою агентства 

ние для решения наиболее актуальных народно-хозяйственных и на
учных задач. 

Основными целями космической деятельности в соответствии с 
законом являются: 

• содействие экономическому развитию государства, повышению 
благосостояния населения Российской Федерации путем рациональ
ного и эффективного использования космической техники, космиче
ских материалов и космических технологий, а также расширения мас
штабов их использования; 

• укрепление и развитие научно-технического потенциала и ин
теллектуального потенциала космической индустрии и ее инфра
структуры; 

• содействие укреплению обороны и обеспечению безопасности 
Российской Федерации; 

• дальнейшее совершенствование и накопление научных знаний о 
Земле, космическом пространстве и небесных телах; 

1 1  
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Рис. 1 .2.  Структура центрального аппарата Национального аrентства по аэронавтике и космосу (США) 



• развитие и расширение международного сотрудничества Рос
сийской Федерации в интересах дальнейшей интеграции Российской 
Федерации в систему мировых хозяйственных связей и обеспечения 
международной безопасности. 

Сформулированные выше цели не являются постоянными во 
времени ,  а периодически в зависимости от обстоятельств как 
внутригосударственного ,  так и международного характера, могут 
уточняться и пересматриваться . Все возрастающее число задач, 
решаемых с помощью космических аппаратов, разнообразие и ус
ложнение функций космонавтики в различных сферах деятельно
сти человека требуют некоторого упорядочения. На рис. 1 . 3  в ук
рупненном виде представлена одна из возможных структур целей 
и задач космонавтики , в которой нашла отражение попытка их 
упорядочения. 

Космическая деятельность включает в себя создание ( в  том 
числе разработку, изготовление и испытания) , использование 
(эксплуатацию) космической техники, космических технологий и 
оказание иных, связанных с космической деятельностью услуг, а 
также международное сотрудничество Российской Федерации в 
области исследования и использования космического пространст
ва, и осуществляется в рамках соответствующих космических про

грамм. 
Понятие «проrрамма>> весьма широкое и часто употребляется в са

мых разнообразных смыслах. Ниже под проrраммой будет понимать
ся общий план взаимосвязанной совокупности действий ,  происте
кающих во времени, направленных на реализацию определенной на
учной или технической задачи (задач) и характеризуемых последова
тельностью: проектирование, разработка и эксплуатация соответст
вующих систем. 

Именно применительно к деятельности, связанной с использова
нием средств ракетно-космической техники, предлагается использо
вать понятие космическая программа, понимая в широком смысле ее 
объект как фрагмент человеческой деятельности, направленный на 
достижение некоторой заранее определенной цели с использованием 
средств ракетно-космической техники. 

Деятельность любой государственной отрасли, в том числе ра
кетно-космической, осуществляется в рамках соответствующих фе
деральных (национальных) программ (образовательной , обороной, 
энергетической, социальной и .т.д. ) , в том числе космической .  Фе
деральная космическая программа Российской Федерации является 
документом, на основании которого формируется государственный 
заказ на создание и использование космической техники в научных 
и социально-экономических целях. Формирование Федеральной 
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� 1 ЦЕЛИ И ОСНОВНЫЕ ЗАДАЧИ КОСМОНАВТИКИ 

1 1 Цели 1 1 
Развитие народного УкреJШение Развитие Развитие РКТ, Развитие международного 

хозяйства обороно- фундаментальных вклад в прогресс сотрудничества, в том числе 
(экономики страны) способности страны наук других отраслей на коммерческой основе 

.----J � Основные задачи L...:.: ;:=т 
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1-- навигация, геодезия, 1-- договоров и соглаше- ческого пространства и разгонных 1-- форм и про-

образование ний в области и Земли блоков грамм сотруд-
и другие услуги вооружения н Исследование Луны ничества 

и планет Солнечной Создание много-н Изучение природных Предупреждение системы 1-- разовых транс- Проведение 
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1-- и солнечно-земных информацией 
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загрязнения и охрана Обеспечение 1-- автоматических Работы 

окружающей среды 1- информацией, связью н Исследование комет, космических в области 
и управлением видов астероидов и межпла- аппаратов 1-- КОСМОНаВТИК�' 

Спасение экипажей Вооруженных сил нетиого пространства на коммер-1- судов и самолетов, Создание 
терпящих бедствие Т опогеодезическое, 1-- Астрономические ис- ческой основе 

следования в космосе 1-- пилотируемых 
навигационное кораблей и орби-

L- Организация ....._ и метеорологическое Медико-биологичес- тальных станций 
технологических обеспечение видов ....._ кие исследования 

процессов в космосе Вооруженных сил в космосе Создание обеспечивающих систем 
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установки, системы управления 

и др.) 

Рис. 1.3. Структура целей и основных задач российской космонавтики [ 1 .3] 



космической программы осуществляется на основе следующих 
nринциnов: 

• гарантированное соблюдение государственных интересов Рос
сии nри осуществлении космической деятельности; 

• государственное управление космической деятельностью, вклю
чая координацию деятельности российских организаций на мировом 
и внутреннем рынках космической техники и услуг; 

• обеспечение выnолнения международных обязательств России в 
части космической деятельности и , прежде всего, в области пилоти
руемых полетов и фундаментальных космических исследований; 

• учет первоетеленных потребностей в космических средствах и 
услугах внутри страны и на мировом рынке,  возможностей конструк
торской и производственной баз, ожидаемых уровней финансирова
ния и инвестиций ,  отбор наиболее приоритетных проектов по резуль
татам конкурсов; 

• создание космических систем и комплексов двойного назначе
ния ,  расширение практики использования космических систем и 
комплексов гражданского назначения в военных целях и использова
ния космических систем (комплексов) военного назначения в граж
данских целях; 

• строгое соответствие разрабатываемых в программе технологий 
перечию приоритетных направлений развития науки и техники и 
критических технологий федерального уровня (утверждаемых на пра
вительственном уровне); 

• активное использование в российских космических системах и 
комплексах достижений отечественной и зарубежной науки и техни
ки, передовых технологий и технических решений, сокращение сро
ков и затрат на их создание; 

• концентрация материальных и финансовых ресурсов на созда
нии и применении наиболее совершенных систем и комплексов, 
имеющих приоритет на внутреннем рынке и конкурентоспособность 
на мировом рынке космической техники и услуг; 

• последовательное снижение отрицательного влияния космиче
ской деятельности на среду обитания. 

Федеральная космическая программа включает в себя программы 
долгосрочных работ, ежегодные программы-планы реализации косми
ческих проектов, планы запусков космических аппаратов. Содержание 
программы соответствует утвержденным на правительственном уровне 
приоритетным направлениям работ и задач, решаемых с использова
нием космических средств, которыми в настоящее время являются: 

• мониторинг природной среды, контроль за чрезвычайными си
туациями и экологическими бедствиями и обеспечение работ по лик
видации их последствий; 
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• глобальное и высокоточное координатно-временное обеспече
ние в любой точке Земли в любой момент времени; 

• обеспечение глобальной связи и телевещания на всей террито
рии Российской Федерации; 

• исследование природных ресурсов; 
• развитие орбитальных пилотируемых полетов, отработка техно

логий производства в космосе новых материалов и высокочистых ве
ществ; 

• проведение фундаментальных научных исследований в области 
астрофизики,  планетологии ,  физики Солнца и солнечно-земных 
связей; 

• реализация международных соглашений по созданию и эксплуа
тации международной космической станции и исследованию планет; 

• создание научно-технического задела для перспективной косми
ческой техники. 

Все текущие задачи обычно представляются в соответствующих 
тематических разделах Федеральной космической программы, напри
мер: 

• фундаментальные исследования Солнечной системы; 
• космическая связь; 
• космическая навигация и геодезия; 
• космические технологии; 
• экологический контроль и исследование природных ресурсов 

Земли; 
• транспортная космическая система и др. 
В рамках Федеральной космической программы предусматривает

ся также участие в международных космических программах (напри
мер, программа по международной космической станции) .  Кроме 
того, многие предприятия отрасли участвуют в различных коммерче
ских космических программах - как национальных, так и междуна
родных. 

В структуре Федерального космического агентства имеется не
сколько головных научно-исследовательских институтов, также уча
ствующих в процессе создания образцов ракетно-космической техни
ки, осуществляя научно-техническое «сопровождение» , т.е .  поэтап
ную экспертизу документации: технического задания, программ обес
печения качества, надежности, безопасности космических комплек
сов, комплексных программ их экспериментальной отработки, про
грамм летных испытаний, а также результатов этих испытаний с вы
дачей рекомендаций о применении космических комплексов. 

Основные источники финансирования Федеральной космической 
про граммы: 

• федера..'Iьный бюджет; 

16 



• внебюджетные источники финансирования, в том числе за счет 

коммерческих запусков космических аппаратов, космической навига
uии, космического картографирования и др. 

В качестве материальной основы космической программы следует 
nонимать конкретный объект ракетно-космической техники ,  напри
мер космическую (или ракетно-космическую) систему. 

Под космической системой понимается совокупность нескольких 
(одного) ракетно-космических комплексов и системы получения и 
обработки информации, предназначенных для решения различных 
задач в космическом пространстве и из него. Структура и состав 
космической системы зависят, в первую очередь, от целевого назна
чения системы. Пример структуры космической системы представ
лен на рис. 1 .4. 

Компоненты космической системы представляют собой техниче
ские устройства и системы различной физико-технической природы 
(КА, наземные станции слежения, сооружения и оборудование стар-

Космическая 
система 

--- -----==== 
Ракетный 

космический 
комплекс 

1 
1 

Космический 
ракетный комплекс 

1--

1 
1 РКН 

1--

--1 Комплекс 
разгонного блока ----------

l Ракета- 11 Разгонный г носитель блок ----------
--1 ТКРКН 1 ТК РБ 

� ---1 ... 1 ... 

Специальный 
комплекс 

1 1 
Комплекс Наземный 

космического комплекс 
аппарата 

-----
Головной

,
, 

обтекатель -----

управления КА 

г- ------1 н Космический 1 1 
аппарат 1 

г- - --- - _l 

н ТККА 1 
ч .. . 1 

Рис. 1 .4. Пример укрупненной структуры космической системы 
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тового комплекса, ракеты-носители и др. ) ,  объединенные информа
ционными и функциональными связями в целостную совокуп
ность - космическую систему. Компоненты функционируют согла
сованно, обеспечивая решение задач , для которых предназначена 
космическая система. 

В качестве примера можно привести следующие системы: 
• спутниковая система связи <<Молния>>, 
• космическая навигационная система ГЛОНАСС, 
• космическая навигационная система GPS (Navstar). 
В рамках конкретной космической программы может быть зад ей

ствована одна или несколько космических систем. 
Обычно однотипные космические системы представляют собой 

совокупность соответствующего космического комплекса и специ
ального космического комплекса. Следует отметить, что понятие 
комплекс является одним из ключевых в общей системе понятий ра
кетно-космической техники. 

Комплекс - совокупность составных частей, систем,  агрегатов,  
приборов, обеспечивающих функционирование и выполнение задач в 
соответствии с тактико-техническим заданием (ТТЗ) на комплекс. 
Нормативные документы определяют содержание упомянутых выше 
и подчиненных им понятий ,  в частности: 

• ракетный космический комплекс (РКК) - это совокупность кос
мического ракетного комплекса (КРК) , комплекса космического ап
парата, запуск которого обеспечивается с помощью данного КРК, и 
наземного автоматизированного комплекса управления КА; 

• под космическим ракетным комплексом принято понимать сово
купность: ракеты-носителя конкретного типа (базовой) с ее возмож
ными модификациями; технических средств; сооружений с техниче
скими системами и коммуникациями,  предназначенных для проведе
ния заданной технологии работ с ракетами-носителями и (или) раке
тами космического назначения , собранными на основе данной базо
вой ракеты-носителя ;  средств по их подготовке к пуску, содержанию 
в установленных готовностях, пуску и управлению на активном уча
стке траектории полета; 

• комплекс космического аппарата - это совокупность собственно 
космического аппарата, головного обтекателя с комплектами техноло
гического оборудования, сооружениями; с техническими системами 
технической и стартовой позиции, предназначенными для транспорти
рования, испьrганий и поддержания в готовности и подготовки к за
пуску. 

Наземный автоматизированный комплекс управления космиче
скими аппаратами - это совокупность технических средств центров и 
пунктов управления; командно-измерительных и командных пунк-
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тов; информационного и математического обеспечения, предназна
ченных для формирования наземных комплексов управления косми
ческими аппаратами ,  обеспечения автоматизации процессов управле
ния их функционированием. 

Основное внимание далее будет уделено одному из ключевых эле
ментов космических ракетных комплексов - средствам выведения. 

Традиционно средства выведения (более полное название - средства 
выведения орбитальных средств) представляются в виде двух типов: 

• ракеты-носители, обеспечивающие транспортировку грузов по 
маршруту <<Земля - низкие орбиты•>; 

• разгонные блоки (межорбитальные транспортные аппараты) ,  
обеспечивающие транспортировку грузов по  маршрутам <<Низкие око
лоземные орбиты - высокоэнергетические орбиты и отлетные траек
ториИ>>. 

Следует заметить, что такое разделение средств выведения по функ
циям является достаточно условным и (очевидно) в будущем транс
формируется по мере их развития, например, с развитием многоразо
вых средств выведения, которые способны не только доставлять полез
ные грузы на низкие околоземные орбиты, но и возвращать их на Зем
лю, или в связи с появлением задач транспортного обеспечения косми
ческих объектов, предусматривающих различные маневры вокруг них. 
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Глава 2 
КОСМИЧЕСКИЙ РЫНОК ПУСКОВЫХ УСЛУГ 

Спрос на запуски КА. Прогноз рынка запусков. Предложения рын
ка пусковых услуг. Модель грузопотока 

Исторически сложилось так, что космическая деятельность пионеров 
в этой области - СССР и США - возникла и развивалась в целях реше
ния крупных национальных задач (в первую очередь оборонных), в ос
новном в условиях полной финансовой, организационной и админист
ративной ответственности и поддержки государства. Именно вовлечен
ность космической техники в решение задач национальной обороны 
долгое время препятствовала открытости космической деятельности. 

В процессе эволюции космической техники постоянно возрастала 
актуальность таких задач, как снижение уровня затрат на космиче
ские программы, использование космических систем для решения 
прикладных гражданских задач, перенос технологий космической 
промышленности в другие отрасли, обеспечение доступа к космиче
ским технологиям для всех заинтересованных организаций и лиц. 
Кроме того, геополитические изменения последних лет привели к ос
лаблению государственного регулирования и развитию частной ини
циативы в сфере космической деятельности. 

С середины 1960-х гг. сначала в США, а затем и в других странах стал 
развиваться процесс коммерциализации космической деятельности, пре
жде всего в области спутниковой связи и метеорологии, который в конце 
1 970-х гг. дополнился услугами по выведению в космос полезных нагру
зок, а в 1 990-х гг. этот процесс охватил практически все остальные облас
ти космической техники. В начале XXI в. количество вовлеченных в кос
мическую деятельность стран, т.е. стран, которые имели бы собственные 
космические программы, превысило 50. Только в течение 1 998 г. 30 веду
ших стран мира истратили на космические программы 34 ,2 млрд дол. 
США. В 2000 г. объем мирового рынка составил уже 1 00 млрд дол. США. 

Из-за более позднего по сравнению с другими развитыми косми
ческими странами вхождения отечественной ракетно-космической 
промышленности в международный космический рынок доходы от 
коммерческой деятельности ее предприятий и организаций составля
ют небольшую долю от обшего уровня доходов на этом рынке. Доля 
российского экспорта в 200 1 -2005 гг. составила 2 ,3  млрд дол. США 
(4,9%) .  Наибольший суммарный вклад (около 70%) в объеме россий
ского экспорта за 1 995-2005 гг. внесли пусковые услуги. 
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Рынок пусковых услуг является одним из ключевых сегментов ме

Ждународного космического рынка. Его формирование в соответст

вии с классическим определением понятия рынка определяется спро
сом и предложением на запуски. 

История формирования и эволюция этого сегмента мирового кос

мического рынка имеет ряд весьма специфических особенностей. 
ПреЖде всего эта специфика заключается в том, что появление парка 
средств выведения в обеих лидирующих в этой области странах 
(СССР и США) не связано напрямую со спросом на них для выведе
ния КА, а является побочным продуктом программ создания межкон
тинентальных баллистических ракет (МБР) и обеспечения нацио
нальной космонавтики. Классическим примером является запуск 
первого в мире искусственного спутника Земли, открывший эру ос
воения космического пространства. Спутник бьm выведен на моди
фицированной для этих целей МБР Р-7, которая стала основой мно
гих космических программ, включая пилотируемые. 

Этот подход к созданию ракет-носителей космического назначения 
(РКН) сохранялся до 1980-х гг. Исключением можно считать созда
ние РКН Hl в СССР и <<Saturn 5» в США. Даже созданные в 1980-е гг. 
средства выведения Space Shuttle (США), <<Зенит>> и <<Энергия»-«Бу
ран>> (СССР) в определенной степени ориентировзлись на двойное 
применение. Такой подход существует и сегодня. Кроме того, наблю
дается тенденция к адаптации создаваемых средств выведения к ми
ровому рынку пусковых услуг. 

Спрос на запуски КА. Спрос на средства выведения появился в ре
зультате демонстрации возможностей космических технологий в рам
ках исключительно государственных программ как прикладного, так 
и научного назначения. Осознание исключительных возможностей 
космических технологий привело к бурному развитию космической 
индустрии производства и эксплуатации КА, в первую очередь связ
ных, а затем к развитию дистанционного зондирования Земли, нави
гационных и др. 

Увеличение числа таких КА инициировало переход к коммерче
ским отношениям между организациями-заказчиками, организация
ми, изготавливающими космические объекты и организациями, обес
печивающими их запуск. Развитие этих отношений способствует во
влечению частных фирм в создание ИСЗ различного назначения. Эти 
обстоятельства повлекли за собой появление быстро развивающегося 
коммерческого рынка полезных нагрузок, т.е. разработки, изготовле
ния и испытаний различных КА, а также рынка пусковых услуг, т.е. 
выведения КА на орбиты. 

На последующем этапе эволюции мирового космического рын
ка на смену одиночным КА прикладиого назначения пришли груп-
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пировки КА, которые в совокупности со связанными с ними на
земными сегментами,  объединенными единой целевой задачей, об
разуют космические системы прикладиого назначения. В состав та
ких систем входят, как правило, несколько ИСЗ, наземные центры 
управления этими КА, а также центры приема и обработки инфор
мации. 

В настоящее время определились следующие системы: 
• связные (телекоммуникационные); 
• навигационные; 
• дистанционного зондирования Земли; 
• метеорологические; 
• космической технологии; 
• научно-исследовательские; 
• оборонные и др. 
В табл .  2. 1 представлено распределение КА, составных частей вы

шеупомянутых систем по рабочим орбитам (по состоянию на 31 де
кабря 2006 г. ) .  

Прогноз рынка запусков формируется в виде модели спроса на пус
ки создаваемых КА. На заданном интервале прогноза модель <<спрос 
на пуски» должна содержать следующие составляющие: 

• номенклатуру запускаемых космических аппаратов; 
• технические характеристики КА; 
• программу запросов на пуски в виде распределения по времени 

моментов запусков отдельных КА внутри интервала прогнозирова
ния, включая развертывание и восполнение. 

Из мировой практики известно, что цикл разработки, производства 
и запуска КА составляет обычно 3 .. .5 лет (для отечественных КА этот 
диапазон несколько шире), а замена выводимых из эксплуатации КА 
происходит по известному заранее графику. Поэтому, располагая дан
ными о фирмах-изготовителях, а также о времени жизни отдельных 
КА и орбитальных систем, можно с определенной достоверностью 
прогнозировать спрос на выведение КА. В качестве примера в табл. 2.2 
приведены прогнозы запусков КА на две группы орбит (геопереходную 
и все остальные, в том числе низковысотные) коммерческих КА. 

Следует отметить, что множество факторов, влияющих на факти
ческую ситуацию, не позволяют говорить о высокой точности про
гноза, особенно в дальнесрочной перспективе . Хорошим подтвержде
нием этому утверждению является информация, представленная на 
рис. 2. 1, где представлены прогнозы, сделанные в разные годы на 
фоне фактических пусков в период с 1993 по 2007 г. Так, например, в 
2000 г. прогнозировался дальнейший рост количества пусков РКН 
(см. рис. 2. 1), однако с 200 1 г. (до 2005 г.) произошло резкое (nочти в 
2 раза) снижение числа коммерческих пусков. 
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Таблица 2.1 
Распределение функционирующих КА различного назначения по рабочим орбитам 

(по состоянию на 31 декабря 2006 r.) [2.6] 

Тип Высота, км 
Наклонение, Тип и число КА Всего КА, 

орбиты градусы (%) от общего числа 
Геостационарная 36 000 0 . . .  1 3  Связь, в том числе ретрансляция и Т В  - 336 374 (39) 

Радиотехническая разведка - 7 
Метеорология - 1 7  

Предупреждение о ракетном нападении - 7 
Навигация - 3 
Прочие - 4 

Высокоэшшптиче- Н" ... На"" 5,5 . . .  97 Связь, в том числе ретрансляция - 1 7  4 6  (4,7) 
с кие ""280 . . .  150 000 Радиотехническая разведка - 7 

Предупреждение о ракетном нападении - 4 
Топогеодезия - 1 
Исследовательские - 1 7  

Высокие круговые 20 000 54,8 . . .  65 Навигация 51 (5,3) 
Солнечно-синхрон- 280 . . .  1000 93 . . .  105 Связь, в том числе ретрансляция - 1 9  1 6 1  ( 1 6,5) 
ные Радиотехническая разведка - 22 

Метеорология - 1 9  
Дистанционное зондирование Земли - 50 
Топогеодезия - 3 
Исследовательские - 43 
Прочие - 5 



N 
.... 

Тип 
орбиты 

Низкие и средние 

Межпланетные тра-
ектории 

Год 2007 

Прогноз 23 
количествава 

КА 
1 34 

Окончание табл. 2. 1 

Высота, км 
Наклонение, Тип и число КА Всего КА, 

градусы (%) от общего числа 

280 . . .  6000 20 . . .  108 Связь, в том числе ретрансляция - 1 93 309 (32) 
Радиотехническая разведка - 3 1  
Метеорология - 1 
Дистанционное зондирование Земли - 1 2  
Топагеодезия - 4 
Навигация - 1 4  
Исследовательские - 26 
Обеспечение МКС - 7 
Эксперименты в интересах МО - 21  

Не ограничена Исследования солнечной системы, около- 25 (2,5) 
земного пространства и астрофизических 
объектов - 25 

Таблица 2. 2 

Проmоз коммерческих запусков 2007-2016 rr. (выполнен в 2006 г.) 

1 2008 1 2009 1 201 0  1 201 1  1 201 2  1 201 3  1 20 14  1 20 1 5  1 20 16  

На геопереходные орбиты 

1 22 1 2 1  1 23 1 1 1  1 22 1 2 1  1 21  1 1 9  1 1 9  

Н а  низковысотные орбиты 

1 1 8  1 34 1 30 1 22 1 1 4  1 1 3  1 10  1 8 1 8 
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Рис. 2 .1 .  Изменение числа фактических и проmозируемых коммерческих пусков 
РКН в мире: 
даты у кривых указывают годы формирования проrноза 

Следует иметь в виду, что прогнозируемое количество КА всегда 
будет отличаться от прогнозируемого количества запусков (РКН), так 
как по ряду причин в практике как отечественной, так и зарубежных 
технологий все шире используются групповые запуски, а иногда и по
путные. 

К основным причинами наметившейся тенденции можно от
нести: 

• невозможность создания РКН под каждый типоразмер КА и 
орбит назначения (очень высокие финансовые и временные за
траты); 

• существенное снижение массагабаритных параметров КА (при 
сохранении или даже улучшении их целевых функций). 

Реализация групповых запусков возможна для выведения на лю
бые орбиты. Много лет в интересах Министерства обороны перио
дически с помощью РКН «Космос» запускаются малые ИСЗ (до 
восьми одновременно). Уже продолжительное время РКН Ariane вы
водит на геопереходную орбиту два или три КА одновременно. На 
низковысотную орбиту РКН <<Протон>> вывела одним пуском семь 
ИСЗ Iridium. 
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Рис. 2.2. Проmозы и хроника одиночных и rрупповых запусков 

Групповые запуски особенно эффективны при развертывании орби
тальных систем, включающих десятки, а иногда и сотни КА относительно 
небольшой массы, что характерно для низко-, средне- и высотных теле
коммуникационных систем. На рис. 2.2 представлены данные о пропор
циях реализованных одиночных и групповых (больше одного КА) запус
ков за период с 1993 по 2007 г. и данные кратко- и дошосрочного прогно
зов. Из рис. 2.2 видно, что доля прогнозируемого количества групповых 
запусков увеличивается и со временем может достичь 40%. 

Предложения рынка пусковых ус.t�уг. Оценка возможностей совре
менного рынка пусковых услуг по запускам КА традиционно начина
ется с анализа пусковой деятельности за предшествующие годы. Темп 
запусков космических объектов, если учитывать все запуски, начиная 
с 1957 г., характеризуется монотонным и достаточно резким возраста
нием из года в год. Так, в 1957 г. на околоземную орбиту бьmо выведе
но три КА, за последующие пять лет- 217, а всего за десять лет (с 
1957 по 1966 г.) более 640, т.е. в среднем более 60 запусков в год, в се
редине 1970-х rr. - уже более 130 запусков в год. По числу запусков в 
период с 1968 по 1991 rr. доминировал СССР (в отдельные годы за
пускалось более ста КА). К настоящему времени список стран, обла
дающих собственными носителями, расширился. К традиционно 
<<пускающим>> странам - США, КНР и страны Западной Европы -
присоединились Индия, Израиль, Бразилия, Украина и др. 

Активная пусковая деятельность, которую вели космодромы 
СССР, требовала соответствующих технологий производства, подго-
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товки и проведения пусков РКН, которые и бьmи созданы. Это сослу
жило хорошую службу ракетно-космической промышленности Рос
сии, когда она «прорываласЬ» на мировой рынок пусковых услуг. По
сле завершения в США программы Satum - Apollo и отказа СССР от 
пилотируемых полетов на Луну наметилась тенденция к постоянному 
снижению темпа запусков. При этом в России на протяжении 1990-
2000 rr. происходило систематическое снижение ежегодно вьшолняе
мого числа пусков и стабилизировалось в начале XXI в. вплоть до 2007 г. 
на уровне 20-30 пусков в год. 

Уменьшение числа запусков затронуло в той или иной мере все 
космические державы, и только с 2005 г. наметилось некоторое ожив
ление их деятельности (рис. 2.3). 

Начиная с 1970-х rr. наметилось серьезное изменение в структуре 
запусков. Если до этого времени практически все запуски осуществля
лись в рамках национальных правительственных программ, то затем 
все больше и больше запусков начинает осуществляться на коммерче
ской основе. Заказчиками таких пусков вначале бьmи исключительно 
государства, не обладающие собственными средствами выведения, но 
стремящиеся попасть в <<космический клуб». Кроме того, в качестве за
казчиков стали выступать крупные частные компании для создания, 
например, систем космической связи. С середины 1970-х rr. мировой 
парк РН, используемый для запусков КА на коммерческой основе, 
прошел в своем развитии несколько этапов. Вначале, с 1975 по 1986 г. 
ДТIЯ коммерческих пусков использовались РКН СССР, США и Фран-
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Рис. 2.3. Хроника запусков РКН в мире в 1993 . . .  2006 rr. 
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ции, такие как <<Космос-3М>>, «Циклон-3>>, <<Союз>>, Delta, Atlas, Ariane 
1 ... 3. Однако количество пусков РКН по государственным программам 
в эти годы многократно превышало количество коммерческих пусков. 
При этом коммерческие запуски производились теми же организация
ми, что выполняли их по государственным заказам. 

Второй период начался с 1986 г. и непосредственно связан с ката
строфой орбитального корабля Challenger ТКС Space Shuttle. После 
этой потери США переориентиравались на создание и использование 
сбалансированного национального парка одноразовых РКН для обес
печения гарантированного доступа в космос. Бьши разработаны спе
циальные требования к РКН Delta 2, Atlas 2, Titan 3, включающие, в 
том числе, требования к их коммерческому использованию. 

Третий период развития мирового парка РКН можно считать с 
1993 г. С этого времени начался систематический рост количества 
пусков РКН как на геопереходные (так принято называть переход
ные орбиты, используемые при доставке полезных грузов на гео
стационарную орбиту), так и на другие орбиты, выполняемых на 
коммерческой основе (рис. 2.4). При этом в 1997-1999 гг. наблю
дался «бум>> коммерческого использования РКН, который бьm вы
зван развертыванием многоспутниковых низкоорбитальных систем 

Число пусков 

40 

35  

30 

25 

20 

15 

10 

5 

Запуски на все орбиты, 
кроме ГСО 

Фактические Проrнозируемые 

о ��������������������� 
1993 1995 1997 1999 2001 2003 2005 2007 2009 2011 2013 2015 Годы 

Рис. 2.4. Проrиозы и хроника запусков на rеостационарную и другие орбиты 
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связи. В результате годовое количество коммерческих пусков РКН 

возросло за это время с девяти пусков в 1 993 г. до 36 ... 37 в 1 998-

1 999 гг. и достигло 46% от общего количества произведенных за

пусков РКН в 1 999 г. Эти процессы протекали на фоне системати
qеского сокращения количества пусков, выполнявшихся в рамках 

государственных космических программ: с 72 пусков в 1 993 г. до 42 
пусков в 1 999 г. 

В течение третьего периода во всем мире проводились пуски 1 8  ти
пов РКН среднего и тяжелого классов и 1 7  типов РКН легкого класса 
(табл. 2.3). При этом было произведено 668 пусков РКН тяжелого и 
среднего классов и 202 пуска РКН легкого класса. 

Анализируя состояние мирового рынка пусковых услуг к концу 
ХХ в., можно оценить его изменение следующим образом. 

Во-первых, рынок транспортных услуг по выведению КА стал устой
чивым и весьма прибьmьным сегментом мирового космического рынка. 

Во-вторых, значительно выросло число компаний-операторов и ти
пов РКН, представленных на рынке. Если в начале 1 990-х гг. пуски 
РКН осуществляли десять компаний-операторов, из которых только 
четыре действовали на коммерческой основе, то в 2000 г. таких компа
ний насчитывалось 18, из них 7 - коммерческих. Итоги деятельности 
компаний-операторов РКН на рынке в 2000 г. представлены в табл. 2.4. 

Таблица 2. 3 

Состав мировою варка РКН в 1997-2000 rr. 

Годы Число Доля ус- Год нача-
N2 Тип РКН пусков пешных ла экс-

1 997 1 998 1 999 2000 за 1 1  лет пусков, %  плуатации 

РКН тяжелого и среднего классов 

1 Ariane 4 1 1  10  9 8 95 96,84 1 988 

2 Ariane 5 1 1 1 4 8 87,50 1 996 

3 Atlas 2 6 5 7 62 96,77 1 990 

4 Atlas ЗА 1 1 100,00 2000 

5 CZ-2F 1 1 100,00 1 999 

6 CZ-3  1 1 1 10  100,00 1 988 

7 CZ-38 2 2 5 80,00 1 996 

8 СZ-ЗА 1 3 6 100,00 1994 

9 CZ-48 1 1 2 100,00 1 999 

10  De1ta 2 7 1 2  10  6 88 98,86 1 989 
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Окончание табл. 2.3 

Годы Число Доля ус- Год нача-
NQ Тип РКН пусков пешных ла экс-

1997 1998 1999 2000 за 1 1  лет пусков, % плуатации 

1 1  Delta 3 1 1 2 50,00 1998 

1 2  Н-2 1 1 7 7 1 ,40 1 994 

1 3  Titan 4 4 2 3 2 29 86,2 1 1 989 

14 «Зенит-2>> 1 3 1 2 2 1  76, 1 9  1 985 

1 5  <<3енит-3SL>> 2 3 5 80,00 1 999 

1 6  «МОЛНИЯ>> 3 3 2 5 1  100,00 1961  

17  «Протон» 9 7 9 14  10 1  94,06 1967 

1 8  <<Союз-У>> 10  8 1 2  1 3  1 74 98,28 1 963 

Итого 5 1  55 58 66 668 

РКН легкого класса 

1 Athena 1 1 1 3 66,70 1 995 

2 Athena 2 1 2 3 66,70 1 998 

3 CZ-2C 2 4 1 10  100,00 1 975 

4 М-5 1 1 2 50,00 1997 

5 Minotaur 2 2 100,00 2000 

6 Pegasus 3 6 3 2 30 90,00 1 990 

7 PSLV 1 1 5 60,00 1 993 

8 Shavit 1 3 66,70 1 988 

9 Taurus 2 1 1 5 100,00 1 994 

10  Titan 2 1 1 2 1 8 100,00 1 964 

1 1  VLS 1 1 2 0,00 1 997 

1 2  <<Днепр>> 1 1 2 100,00 1999 

1 3  «Космос-3М» 2 2 2 3 58 96,55 1 964 

1 4  <<РОКОТ>> 1 4 100,00 1 990 

1 5  «Старт- ! » 2 1 5 80,00 1 993 

1 6  <<Циклон-2» 1 1 1 5  100,00 1 966 

1 7  <<Циклон-3» 1 1 1 45 93,33 1 977 

Итого 1 6  1 8  1 6  14  202 
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В-третьих, влияние процессов глобализации выразилось в созда
нии ряда международных компаний как для маркетинга РН (напри
мер, International Launch Services, Starsem, <<Морской старт»), так и 
для совместного производства (например, EADS).  В этот же период 

впервые за пределами Западной Европы формируется многонацио
нальная промышленная кооперация по разработке и производству 
новых образцов РКН. Следует отметить, что общая для <<пускающих>> 
стран тенденция к созданию новых РКН (как и модификации суще
ствующих) связана с тем, что в конце 1990-х гг. вплоть до 2000 г. про
гнозировалосъ дальнейшее увеличение числа пусков (см. рис. 2. 1). 

Таблица 2. 4 

Оценка стоимости коммерческих пусков в мире в 2000 г. 

Число Оценка стоимости пусковых услуг, 
Компа- Тип РКН, экс-

коммер- млн доля. сшл· 
ния-опера- плуатируемых 

ческих Стоимость пуска Стоимость пусков 
тор РН компанией 

пусков min max min max 

Arianespace Ariane 4 8 90 105 720 840 

Ariane 5 4 1 20 1 50 480 600 

Итого 1 2  1 200 1 440 

ILS At1as 2AS 2 90 1 05 1 80 2 1 0  

Atlas ЗА 1 105 1 10 105 1 10 

<<Протон (ДМ)•> 6 75 95 450 570 

Итого 9 735 890 

Пусковые «Космос-ЗМ» 2 1 2  14  24 28 
услуги Старт 1 1 5 10  5 1 0  

Итого 3 29 38 

Boeing De1ta De1ta 2 7925 1 45 55 45 55 
Launch Ser-
vices 

Космотрас «Днепр» 1 10  20 1 0  20 
Starsem «Союз-ФрегаТ>> 2 35 40 70 80 
Sea Launch «Зенит-ЗSL» 3 75 95 225 285 

Итого 3 1  2 3 1 4  2 808 

• Представленные стоимости пусков (контрактов) МОГУТ значительно изме-
няться в зависимости от соотношения <<спрос - предложение» на международном 
РЫнке пусковых услуr 
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Если в начале 1 990-х гг. во всем мире создавалось всего пять новых 
РКН ,  обслуживающих высокоэнергетические орбиты (Ariane 5 , Н-11, 
CZ-2E, СZ-ЗА и GSLV) , и разработчики РКН ориентиравались на 
уровень грузоподъемности до 3 т полезной нагрузки на ГСО, то в 
1 994- 1 996 гг. были развернуты работы по созданию новых модифика
ций и типоразмеров существующих РН, в частности De1ta 1 1 1  и De1ta 
(пять типоразмеров) , At1as 1 1 1  (два типоразмера) ,  At1as 5 (пять типо
размеров) ,  Titan 4В , H- I IA (семь типоразмеров) , «Ангара» (пять типо
размеров) ,  <<Морской старт>> ,  СZ-ЗВ, многоразовые носители по про
грамме RLV, начата программа модернизации еще только создавае
мой РКН Ariane 5 .  

На фоне столь существенного увеличения предложений на рынке 
пусковых услуг спрос на запуски КА начиная с 200 1 г. резко упал (см. 
рис. 2 . 1 ) . Такая ситуация предопределила обострение конкуренции и 
падение стоимости контрактов на пуски приблизительно в 2 ,5 раза. 

С учетом того,  что с конца 2005 г. наметилось повышение спроса 
на запуски КА, особенно на ГСО (см. рис. 2 .2) ,  и сохранение этой 
тенденции в соответствии с прогнозом до 20 1 6  г. ,  можно ожидать в 
обозримом будущем ослабление конкурентной борьбы по сравнению 
с периодом 200 1 -2005 гг. 

На обострение конкуренции рынок всегда реагирует одинаково: 
конкурентная борьба смещается в сторону повышения качества и ком
плексности услуги,  повышения коммерческого потенциала РКН. Под 
коммерческим потенциалом РКН в рассматриваемом периоде приме
нения можно понимать количество коммерческих пусков данной РКН, 
которое может быть осуществлено исходя из технической и экономи
ческой целесообразности для заказчика (владельца КА). При этом 
предполагается, что заказчик выбирает из множества конкурирующих 
РКН такую, которая обеспечивает выведение на требуемую орбиту с 
минимальными затратами средств (включая страховые выплаты) .  

Повышение коммерческого потенциала и привлекательности дос
тигается различными способами,  суть которых сводится к следующему: 

1 . Снижение себестоимости пусковых услуг за счет использования 
более дешевых комплектующих и технологий (в том числе россий
ских) и переход на новую методологию создания РКН. Результаты 
анализа разрабатываемых РКН свидетельствуют, что в основе новых 
концепций зачастую лежит модульный принцип построения РКН, 
т.е .  разработка семейств РН, ориентированных на обслуживание дос
таточно широкого диапазона масс и целевых орбит КА. 

2. Технология подготовки перспектинных РКН к пуску ориентиру
ется на систему стандартов качества ISO 9000, предусматривает полу
чение РКН на космодромах запуска в высокой степени заводской го
товности и сокращение продолжительности предстартового нахожде-
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ния РКН на стартовом комплексе до 1 . . .  8 сут. (вместо характерных 
для ряда эксплуатируемых РКН 30 . . .  1 20 сут. ) .  

3 .  Заблаговременное создание стандартизованных типаразмерных 

рЯдОВ интерфейсов и переходных систем РН - КА, а также стыков 
РКН - ПУ. Стандартизованные элементы используются в конструк
ции различных образцов РКН. Это позволяет, соответственно, упро

стить и стандартизовать технологию «привязки>> КА и проведения 
контрольных сдаточных и предпусковых испытаний. 

4. Обеспечение обслуживания всех технологических операций по под
готовке к пускам (включая бытовые условия) на международном уровне. 

Почти все корпорации, разрабатывающие перспективные РКН для 
обслуживания геопереходных орбит, создают головные обтекатели 
диаметром 5 ,0 м и с большим удлинением, что позволяет размещать 
крупногабаритные КА, а также обеспечивать групповое выведение КА. 

В целом, интенсивность запусков определяется двумя основными 
факторами: с одной стороны - спросом на пуски создаваемых КА, в 
пределе ограниченным производительностью предприятий-изготови
телей ,  а с другой стороны - возможностью космических ракетных 
комплексов, определяемой парком средств выведения и пропускной 
способностью наземных средств обеспечения запуска. На рис. 2 . 5 
представлена динамика гипотетического рынка в виде спроса на за
пуски КА и возможностей средств выведения в функции времени. 

на запуски 
КА 

Фактическое 

Область 
обострения 

Год формирования прогнозов 

Проrнозируемое 

Рис. 2.5. Премо:жения и спрос на рынке пусковых услуг 

33 



Очевидно, что к моменту оценки известны как потенциальные воз
можности мирового парка носителей, так и фактическое число запус
ков КА, а далее моrут быть представлены только результаты прогноза, 
например в виде минимальных и максимальных оценок. 

Изменение общей массы выводимых полезных грузов в функции 
времени обычно называют грузопотоком, а планы (прогноз) запус
ков - моделью гpyзonomoкtl. Основными параметрами такой модели 
(иногда называемой также сценарием) является распределение полез
ных нагрузок по массе (или количеству объектов) и орбитам выведения 
в функции времени. В качестве примера на рис. 2.6 представлена мо
дель грузопотока на rеостационарную орбиту (ГСО), интерес к которой 
стабилен. Из этоrо же рисунка видна тенденция к увеличению массы 
КА, планируемых к запуску на rеостационарную орбиту. Следует отме
тить, что такая динамика грузопотока инициирует увеличение грузо
подъемности РКН на rеостационарную орбиту за счет создания новых 
и модернизации существующих тяжелых носителей. Кроме тоrо, в со
ставе практически всех РКН, обеспечивающих выведение на высоко
энергетические орбиты (в том числе и ГСО), предусматриваются спе
циализированные разгонные блоки. 

В моделях грузопотока с учетом большою многообразия рабочих 
орбит КА для сравнительного анализа часто используется понятие 
приведеиной массы полезного груза, т.е.  массы полезного rруза, вы
водимой РКН на некоторую - выбранную в качестве расчетной -
орбиту, которая определяется обратным пересчетом по отношению к 
любой рабочей орбите. В качестве примера на рис. 2. 7 представлено 
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Рис. 2.6. Тенденции в изменении массы КА на rеостационарной орбите 
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распределение грузопотока с 2000 по 20 1 5  г. по приведеиной массе 
полезного груза на круговую орбиту высотой 200 км и наклонением 
бз· при запуске с космодрома <<Плесецю>.  

Использование в моделях грузопотока приведеиной массы полез
ного груза облегчает сравнение энергетических возможностей РКН, 
используемых для выведения полезных грузов на разные по потреб
ной энергетике орбиты с различных полигонов. Кроме того,  такая 
информация является одним из ориентиров для разработчиков при 
определении грузоподъемности создаваемых РКН. 
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Глава З 
СИСТЕМЫ, НАДСИСТЕМЫ И ПОДСИСТЕМЫ 

Определения. Классификация систем. Иерархия систем. Цель 
системы. Качество системы. Эффективность системы. Эф
фективность - стоимость 

Понятие <•система>> является в настоящее время одним из самых 
широко употребляемых в технической и научной литературе. Его по
явление и широкое использование связано с развитием кибернетики 
и с публикацией в 1 95 1  г. работы автора Ludwig von Berta1anffy «Gene
ral System Theory: А new approach to Unity of science>> , который пер
вым использовал определение <<общая теория систем>> , в попытке 
найти общие закономерности в развитии самых различных отраслей 
знаний и исследовании междисциплинарных отношений, а также 
связано с работой автора Boulding К. «General System Theory: The 
Skeleton of Science>> , опубликованной в 1 956 г. Именно к этому време
ни следует отнести становление системотехники как самостоятельной 
области знаний. Существуют различные определения понятия «систе
ма>> . Обратимся к некоторым из них. 

Система (греч. systema - целое, составленное из частей, соедине
ние) есть совокупность достаточно большого числа взаимосвязанных 
компонентов, организованных определенным образом для достиже
ния общей цели. 

Общая цель функционирования взаимодействующих элементов -
это их объединение и выделение из внешней среды в качестве обособ
ленной системы. Обособленность системы от окружающей среды 
принято называть целостностью по отношению к внешней среде. 

Если рассматривать с этой точки зрения РКН как и любой другой 
летательный аппарат, то очевидно, что он - как совокупность взаи
мосвязанных функциональных частей - предназначен для достиже
ния совершенно определенной цели, что является хорошим приме
ром системы. 

Представление совокупности компонентов не всегда связано с по
нятием <<система>> ,  а может быть - применительно к той же РКН -
связано с ее конструктивно-технологическим членением на отдельные 
элементы (ракетный блок, приборный отсек, разгонный блок, голов
ной обтекатель и т.д.) .  Принципиальным в этом смысле является рас
члененность материального тела на части по соображениям техноло
гичности, транспортабельности и др. При этом некоторые из них могут 
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быть задействованы в разных системах (например, БЦВМ, которая яв
ляется функциональным элементом в системе управления движением, 
в системе разделения, в системе отделения полезного груза и т.д.) 

В то же время компоненты системы (как функциональной едини
цы) могут быть распределены по разным конструктивным частям 
РКН, например, компоненты системы управления размещены прак
тически во всех отсеках РКН. 

Другое определение системы, достаточно часто встречающееся в 
литературе, связано с представленнем о внутренней целостности сис
темы. Благодаря общей цели взаимосвязанные компоненты системы 
функционируют согласованно, в результате чего у системы в целом 
появляются особые свойства, которых нет ни у одного из ее компо
нентов, взятых в отдельности. Такое определение встречается в лите
ратуре в следующем виде: 

Система - объект любой природы, обладающий выраженными 
<<системными» свойствами,  которых не имеет ни одна из частей сис
темы при любом способе ее членения. 

Перечень таких системных свойств в наиболее общем виде может 
быть представлен следующим образом: 

• объект создается ради определенной цели и в процессе достиже
ния этой цели функционирует; 

• системный объект - управляемый; 
• для управления системным объектом используется информация 

о его состоянии и о состоянии внешней среды; 
• объект состоит из взаимосвязанных компонентов, выполняю

щих определенные функции в его составе; 
• свойства системного объекта не исчерпываются суммой свойств 

его компонентов. 
Оба приведеиных выше определения понятия «система» дополня

ют друг друга, отражая два важнейших свойства системы: целостность 
и обособленность от среды. 

Благодаря целостности системы ее можно выделить из окру
жающей среды. Под окружающей средой здесь понимается все , что 
остается вне границ системы. Однако нет систем, кот�рые бьmи бы 
полностью изолированы от окружающей среды. Возвращаясь к 
примеру с РКН, отметим,  что при полете РКН взаимодействует с 
атмосферой Земли и ее гравитационным полем, которые иниции
руют соответствующие силы (аэродинамические и гравитацион
ные) ,  без учета которых исследование движения ракеты будет не
продуктивным. В общем виде этот эффект формулируется следую
щим образом: 

система взаимодействует со средой путем обмена веществом, 
энергией, информацией; 
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материалы, энергия , информация пересекают границу и определя
ются как вход в систему, и наоборот, материалы , энергия, информа
ция также пересекают границу, выходя из нее (принято называть вы
ходом из системы) . 

Объективные границы между системой и средой нечетки, размы

ты , тем не менее , исследователь определяет границу хоть и условную, 

но четкую. 
Системы могут быть классифицированы для удобства по нескольким 

категориям, каждая из которых обладает определенной общностью. Лю
бая классификация, отражая объективные различия, является целевой и 
условной. Разные цели исследований порождают различные классифика
ции. Наиболее общая классификация систем предусматривает их деление 
по происхождению на естественные, искусственные и смешанные. 

Естественные системы представляют собой совокупности объек
тов природы и подразделяются на неорганические (неживые) ,  биоло
гические, экологические и др. 

Искусственные системы - это совокупности социально-экономи
ческих и технических объектов. Искусственные системы могут быть 
разделены на материальные и абстрактные. В частности, к материаль
ным системам относят технические объекты, такие как механизмы, 
машины, летательные аппараты, ЭВМ и т.д. Примером абстрактной 
системы является математическая модель системы, система матема
тического обеспечения ЭВМ и т.д. 

Смешанные системы созданы человеком, но от искусственных сис
тем они отличаются участием человека в работе системы. К числу 
смешанных систем принято относить системы обслуживания. При
мером может быть совокупность искусственной и организационной 
системы в лице коллектива людей, участвующих в эксплуатации ис
кусственной (технической) системы. Человеческий компонент систе
мы обслуживания часто называют организационной системой. 

Подавляющее большинство систем, которые будут рассматривать
ся ниже, относятся к искусственным, для которых имеется устано
вившийся термин - технические системы. Предполагается, что в ос
нове функционирования технических систем лежат процессы, совер
шаемые механизмами. 

Системы могут быть классифицированы и по сложности. Сложность 
системы определяется сложностью структуры. По сложности системы 
подразделяются на элементарные и сложные. Существуют различные оп
ределения понятия <<сложная система».  Их различие в основном связано 
как с физической природой системы, так и с задачами исследования. 

В частности, в соответствии с одним из определений систему счи
тают сложной, если она представляет собой целостную (т.е . обладаю
щую системным свойством) совокупность большого числа систем 
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различной физико-технической природы. В действительности в еже
дневной практике наиболее распространенными являются сложные 
смешанные системы. Их сложность принято оценивать сложностью 
структуры ,  которая характеризуется следующими признаками:  

• наличием структурных уровней различной природы (искусст
венный, естественный,  организационный и т.д . ) ; 

• многоуровневой структурой искусственного уровня; 
• большим числом компонентов различной физико-технической 

природы; 
• целостной подсистемой на каждом структурном уровне с целя

ми, подчиненными цели сложной системы; 
• большой ролью информационных связей в образовании слож

ной системы. 
Примером такой сложной смешанной системы может быть ракет

но-космическая отрасль в целом. 
Применительно к техническим системам воспользуемся определе

нием , наиболее подходящим для обсуЖДаемых далее проблем, а имен
но, сложной технической системой (СТС) называется техническая 
система, представляющая собой целостную совокупность техниче
ских компонентов, объединенных функциональными, организацион
ными и информационными связями. Различие в понятиях «техниче
ская система» и «сложная техническая система» в достаточной мере 
условное , но тем не менее весьма определенное. 

Отличительной особенностью СТС является тот факт, что взаимо
действие ее компонентов осуществляется благодаря информационным 
связям, и благодаря именно информационным связям СТС приобрета
ет функциональную целостность. Наглядным примером такого толко
вания может быть космический ракетный комплекс (КРК) ,  состоящий 
из ряда различных функциональных компонентов (ракета космическо
го назначения, стартовый комплекс, технический комплекс,  наземный 
измерительный комплекс и т.д. ) ,  целостность которого обеспечивается 
исключительно благодаря наличию информационных связей. 

Ракета космического назначения (РКН) является совокупностью 
взаимодействующих функциональных компонентов, образующих 
единое техническое изделие благодаря механическим, физическим и 
информационным связям и имеющих единое целевое назначение, 
поэтому ее также следует относить к сложным техническим системам. 

Уровень РКН на иерархической лестнице далее будет рассматри
ваться как базовый.  Компоненты, расположенные на иерархической 
лестнице ниже базового (двигательная установка, система управления 
и т.д. ) ,  могут быть отнесены к техническим системам. 

Необходимо отметить, что технические системы взаимодействуют 
не только между собой, но и с естественными системами. Это взаимо-
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Рис. 3. 1 .  Структура системы 

действие с живым миром, когда результатом могут быть нежелатель
ные последствия, должно быть предметом особого внимания. Приме
рам такого взаимодействия может быть запуск РКН с последующим 
негативным воздействием на окружающую среду. 

Система организована определенным образом: она объективно со
стоит из взаимосвязанных частей - компонентов. Каждая из систем 
(рис. 3 . 1 )  является частью другой более обширной системы (наденете
мы) и, в свою очередь, может включать в свой состав ряд систем более 
низкого уровня (подсистем). 

Так определяется иерархия (от греч. hieros - священный и arche 
власть) системы, т.е . расположение компонентов целого в порядке от 
высшего к низшему (<<Пирамида>> систем) . 

Если обратиться к упомянутому выше примеру, т.е . к ракете кос
мического назначения (см. рис. 1 .4) , то она является частью (компо
нентом) более обширной системы (надсистемы), называемой в соот
ветствии с принятой в отрасли терминологией космическим ракет
ным комплексом, представляющим собой совокупность ракеты кос
мического назначения с ее комплектами технологического оборудо
вания, измерительными средствами, сооружениями с техническими 
системами технической и стартовой позиций .  

С другой стороны ,  в ее  состав входят такие компоненты, как раке
та-носитель, разгонный блок, КА и другие, каждый из которых в со
ответствующих исследованиях может быть представлен системой со
ответствующего уровня . 

Подобным образом ракета-носитель может быть представлена как 
система с такими компонентами, как двигательная установка, систе
ма управления, система разделения и т.д. 

Упомянутые выше понятия <<Надсистема» ,  «система» ,  «Подсисте
Ма>> , где ключевым является слово <<Система» ,  имеют академический 
характер для указания на подчиненность одного уровня компонентов 
по отношению к другому. 
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В отечественной ракетно-космической технике параллельна ис
пользуется практически эквивалентное понятие <<комплекс» ,  опре
деляемое как совокупность разнородных по условиям эксплуатации 
составных частей,  обеспечивающих функционирование и выполне
ние задач в соответствии с заданием . Это понятие встречается в на
звании компонентов самых различных уровней, например, косми
ческий комплекс , ракетно-космический комплекс , космический 
ракетный комплекс, стартовый комплекс и т.д. , которые легко при
водятся в иерархическую структуру, подобную представленной 
на рис . 3 . 1 .  

Выделение тех или иных компонентов в системе определяется дву
мя факторами: с одной стороны - объективно существующими свой
ствами системы, с другой - субъективным подходом исследователя 
(его целями, знаниями о системе и исследовательскими возможно
стями) .  В результате членение реальной целостной системы является 
относительным и условным. 

Между компонентами системы, а также между компонентами сис
темы и среды имеется множество разнообразных связей. Связи между 
компонентами системы принято называть внутренними, между ком
понентами системы и среды - коммуникативными. 

Среди множества связей в системе имеются связи, необходимые 
для функционирования системы в направлении достижения цели. 
Благодаря этим связям совокупность компонентов приобретают сис
темные свойства (свойство целостности) .  Такие связи называют 
структурными, или системообразующими. 

На систему действуют внутренние и внешние (со стороны среды) 
возмущения , они стремятся разрушить систему, препятствуя дости
жению ее цели. Благодаря структурным связям система сохраняет 
свои свойства и структуру при воздействии возмущений, изменении 
внешних и внутренних условий .  

Благодаря системаобразующим (структурным) связям между ком
понентами их совокупность приобретает системные свойства, отсут
ствующие у компонентов системы. Совокупность компонентов и 
структурных связей определяет структуру системы. 

Кажды й  компонент обладает определенной функцией, которая 
обуславливается его объективными свойствами и структурными свя
зями. Исполнение компонентом своей функции дает определенный 
результат вне этого компонента - в надсистеме . Например, функция 
двигателя (в составе ракеты-носителя) - генерировать тягу, ее ре
зультат - сообщение ракете-носителю ускорения и, в конечном ито
ге ,  требуемой скорости. Другой пример - функция РКН (в составе 
космического ракетного комплекса) выведения КА на орбиту; ее ре
зультат - построение орбитального комплекса. 
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Иерархии компонентов соответствует иерархия их функций, на 
верхнем уровне которой находится функция системы. Функция сис
темы не совпадает ни с одной из функций компонентов и определяет
ся структурой системы. В РКН легко проследить все приведеиные вы
ше свойства. Для иллюстрации остановимся на одном из них: двига
тельная установка создает тягу, обеспечивая ускорение и достижение 
соответствующей скорости, приборное оборудование обеспечивает 
управление вектором тяги и, следовательно, достижение определен
ной точки пространства при заданной скорости. 

Средства разделения ступеней обеспечивают отделение отработав
ших ракетных блоков и т.д. При совместном согласованном функ
ционировании всех компонентов РКН достигается новый эффект -
управляемый полет аппарата, доставляющего полезный груз в задан
ную точку пространства с определенной скоростью в этой точке, ко
торый не присущ ни одному компоненту ракеты. 

Каждый компонент системы,  выполняя свою функцию, реализует 
при этом определенную физическую операцию. Компоненты, связан
ные друг с другом функционально, образуют функциональную струк
туру системы. 

Описание компонентов системы, структурных и коммуникатив
ных связей принято называть моделью структуры. Наиболее распро
страненный вид модели структуры - структурная схема. Возможно 
также описание структуры в виде списка или таблицы. 

Техническая система создается для достижения определенной 
цели, сформулированной человеком. Эта цель может быть либо три
виальной (например, распределение электрической энергии),  либо 
такой грандиозной, как пилотируемый полет на Марс. Цель должна 
быть предельно ясно определенной и понятной, с тем чтобы могли 
быть выбраны компоненты, обеспечивающие желаемый выход при 
заданном перечне исходных данных (входе в систему) . 

Очень важно определить цель системы так, чтобы потребности за
казчика бьmи удовлетворены наилучшим образом. Любая деятель
ность человека имеет целенаправленный характер, т.е.  направлена на 
достижения определенной цели. 

Цель - это желаемое состояние системы или результат ее деятельно
сти. Иерархической структуре системы соответствует иерархия целей ее 
компонентов. Благодаря согласованности своих целей все компоненты 
системы работают целенаправленно для достижения общей для них 
цели. Цель системы достигается путем реализации целей ее компонен
тов - подсистем, поэтому цели подсистемы (подцели) можно рассмат
ривать как средства достижения цели системы более высокого уровня. 

Подцели или средства достижения цели иногда удобно определять 
как задачи, выполнение которых необходимо для достижения выше-
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Рис. 3.2. Дерево целей космической системы наблюдения 

стоящей цели, т.е .  понятия <<цели подсистемы>> , <<средство достиже
ния цели системы» и «Задача системы>> эквивалентны. 

Графическое описание иерархической структуры целей представ
ляет собой граф, называемый деревом. Такой граф (рис. 3 .2)  состоит 
из частей,  каждая из которых, кроме одной исключительной, имеет 
только одну непосредственно предшествующую часть. Вышеупомя
нутая исключительная часть называется корнем дерева; все остальные 
части называются ветвями различного ранга. Корень считается вет
вью нулевого ранга. Ветви, для которых непосредственно предшест
вующим является корень, считаются ветвями 1 -го ранга и т.д. 

Отметим следующую особенность целеобразования. Цель высшего 
уровня определяется достижением подцелей, однако это не простое 
сложение, так как реализация каждой из подцелей приводит к дости
жению качественно новой цели высшего уровня. Другими словами -
цель системы подчинена цели надсистемы и служит средством дости
жения последней. По отношению к целям одного уровня иерархии 
принято вводить понятие <<Приоритетности>> , характеризующее сте
пень важности данной цели по сравнению с другими целями того же 
уровня. Установление приоритетности целей называют их ранжиро
ванием. 

При создании системы одной из ключевых проблем является фор
мирование модели цели, представляющей собой список требований, 
удовлетворение которых обеспечивают достижение поставленной пе
ред системой цели. Список требований можно получить, конкретизи
руя и уточняя качественное описание назначения системы и указывая 
количественные показатели производимого действия, объекта, на ко-
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торый направлено действие , условия и ограничения, при которых вы
nолняется действие. 

При выборе показателей желательно, чтобы показатели: 
• обеспечивали оценку достижения определенного требования; 
• бьmи чувствительными к выбираемым параметрам рассматри

ваемых вариантов решения; 
• бьти достаточно простыми, имели ясный физический смысл с тем, 

чтобы не возникало затруднений при интерпретации результатов анализа. 
Совокупность показателей может быть представлена в виде п-мер

ного вектора 

K = k; , i = l . . .  n. (3 . 1 )  

Каждая из компонент этого вектора должна удовлетворять одному 
из следующих условий: 

kk = k d , т.е. показатель kk должен быть равен некоторой величине k: ; k1 � k1� или k1 :5: k1d ,  т.е .  имеет место ограничение на показатель k1 ; kextr ::::> kmin или kextr ::::> kmax , т.е .  показатель kextr должен быть ми-
нимально (максимально) возможным. 

Обычно первые две группы показателей принято относить к пока
зателям качества, определяющим в совокупности качество системы, 
невыполнение которых приводит к тому, что система оказывается не
пригодной для решения поставленной задачи ;  а третью группу пока
зателей относят к показателям эффективности, которые используют
ся в качестве количественной меры для принятия решения. 

Качество системы - одно из важных положительных (с позиции 
надсистемы) свойств системы ,  обеспечивающих работоспособность 
системы,  т.е. пригодность системы к выполнению своего назначения. 

Эффективность системы (как понятие) можно трактовать как 
фактический или ожидаемый результат (эффект) функционирования 
системы,  служащий средством достижения цели надсистемы, или как 
количественный показатель, отражающий ,  в какой степени системой 
достигнута поставленная цель. 

Различие между этими группами состоит в том ,  что первые позво
ляют выявить альтернативы технических решений, а вторые - вы
брать из них лучшие. 

Эффективность является внешним свойством системы, и оно про
является в надсистеме. Надсистема вынуждена <<платить» за получе
ние эффекта функционирования системы, «платить>> затратами ре
сурсов на создание и эксплуатацию системы (денег, оборудования, 
материалов, энергии,  рабочей силы и т.д. ) .  Затраты ресурсов на созда
ние и эксплуатацию системы - внешнее по отношению к системе яв
ление: затраты происходят в надсистеме. 
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Без учета затрат ресурсов эффективность сама по себе не дает ос
нований для выбора лучшей из возможных вариантов системы. Мож
но добиться очень высокой эффективности за счет чрезмерных за
трат, но ресурсы всегда ограничены. Если стремиться к наименьшим 
затратам,  то можно получить очень низкую неприемлемую эффектив
ность. Суrnествует много альтернатив достижения цели системы; для 
каждой из них требуются различные затраты ресурсов. Следователь
но, предпочтительную альтернативу можно выбрать только с помо
щью критерия, учитывающего как эффективность системы, так и за
траты на ее создание и эксплуатацию. 

С учетом приведеиных выше соображений для принятия решения 
по выбору варианта системы особый интерес представляет соотноше
ние «эффективность - стоимостЬ». 

Под стоимостью в таком случае принято понимать общее количе
ство затраченных ресурсов на создание системы. Так как эти ресурсы 
весьма многообразны по форме (материалы, энергия, работа персона
ла и т.д .) ,  то их представляют в виде денежной меры (в рублях, долла
рах или в каких-то условных денежных единицах) . 

Экономически эффективная система должна обеспечивать баланс 
между стоимостью и эффективностью: система при некотором количе
стве израсходованных ресурсов должна обеспечить максимальную эф
фективность, или должна быть предельно дешевой при достигнутой 
эффективности. Очевидной слабостью такого подхода является тот 
факт, что любой из вариантов, способный достичь поставленной цели, 
будет иметь разные значения для этой пары, т.е. для пары «стои
мость - эффективность». Тем не менее результаты такой оценки пред
ставляют интерес, так как позволяют сформировать некоторую обоб
щающую зависимость между эффективностью и стоимостью (рис. 3 .3) .  

Кривая на этом рисунке является огибающей для всех достижи
мых значений эффективности для текуrnего уровня технологий с по
зиции «ЭффеКТИВНОСТЬ - СТОИМОСТЬ>>. 

С математической точки зрения - это функция 

max k3 (X, С) = k? (x' , С), 
х е Х  

(3 .2) 

где k3 - показатель эффективности системы; k,3 - максимальное 
значение показателя эффективности; х - вектор, характеризующий 
вариант построения системы; х' - вектор, характеризующий вариант 
построения системы с максимальным значением показателя эффек
тивности; С - стоимость системы. 

Точки над кривой на рис. 3.3 представляют решения, которые не 
могут быть реализованы доступными в данный момент технологиями, 
что не исключает их реализацию в будуrnем. Точки под кривой на 
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Область недостижимых 
при текущем уровне 
технологий решений 

Область малоэффективных 
решений 

Стоимость 

Рис. 3.3. Соотношение «эффективность - стоимость•: 
1 - максимальная эффективность при стоимости С1 ; 2 - максимальная стоимость 
при заданной эффективности � 

рис. 3 . 3  представляют решения, которые реализуемы при текущем 
уровне технологий, но, очевидно, что наилучшими являются реше
ния, представляемые точками на кривой, которые принято называть 
экономически эффективными решениями. 

Зависимость также показывает, что бессмысленно требовать вы
полнения max kэ при min С и что выбор следует проводить для одной 
из двух постановок задач: 

• затраченные ресурсы должны обеспечивать наивысшую эффек
тивность системы. В этой постановке выбирается вариант системы в 
соответствии с условием 

С = С1 ,  max k 3 (X, С 1 ), (3 .3) 
хеХ 

обеспечивающим при заданной стоимости С1 максимальную ее эф
фективность k? ( х · , С); 

• требуемая эффективность системы должна быть обеспечена при 
наименьших затратах ресурсов. Тогда выбирается вектор системы х; 
по условию 

k• = k; ,  minC(x, k2 ), (3 .4) 
хеХ 

который обеспечивает при минимальных затратах ресурсов Стm = С2  
заданный уровень эффективности k2  = k? (x� , Cmm >· 

В некоторых случаях удобно использовать относительный показа
тель <<эффективность - стоимость>> ,  предполагающий максимальную 
эффективность на единицу затрат 

max 
k( x)

. (3 .5)  
С(х) 

47 



,.Q !:) 
о 
� �------------���� 
:s:: 
� �------------�� 

! г-----�� � I------71L!>" I 

Стоимость 

Рис. 3.4. Оценка соотношения «эффективность - стоимость• с учетом неопреде-
лениости: 
1, 2, 3 - проекты с различными рисками 

Следует иметь в виду, что переход к более высоким показателям 
эффективности, т.е . движению по кривой слева направо, сопряжено с 
большим риском (рис. 3 .4) , так как для более эффективных решений, 
как правило, имеет место более высокий уровень неопределенности 
при рассмотрении такой задачи в вероятностной постановке. Рис. 3 . 3  
и рис. 3 .4  являются иллюстрациями характерных для системного ин
женера дилемм, например: 

- снижение стоимости при фиксированном уровне риска сопря
жено со снижением характеристик; 

- снижение уровня риска при фиксированной стоимости сопря
жено со снижением характеристик. 
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Глава 4 

ЖИЗНЕННЫЙ ЦИКЛ 
СЛОЖНОЙ ТЕХНИЧЕСКОЙ СИСТЕМЫ 

Разбиение жизненного цикла на этапы. Содержание работ по 

этапам. Сравнение российских и американских стандартов на 

разделение жизненного цикла по этапам 

Жизненный цикл - это интервал времени от начала создания слож
ной технической системы до конца ее эксплуатации и утилизации. 

Понятие «жизненный цикл>> в инженерных дисциплинах, связан
ных с созданием сложных технических систем (СТС),  объясняется 
тем,  что СТС претерпевает большие изменения - от момента возник
новения замысла до прекращения функционирования - подобно 
циклу живого организма - от зарождения до смерти. Это понятие яв
ляется одним из фундаментальных в системотехнике, оно способству
ет улучшению управляемости процесса создания и эксплуатации сис
темы.  Весь этот период разбивается на некоторое число этапов, каж
дый из которых строго регламентирует содержание работ в его рамках 
и состав выходных документов. 

Разбиение жизненного цикла на этапы регламентируется в России 
нормативными документами федерального уровня как для страны в 
целом, так и индивидуально для отраслей, в том числе и ракетно-кос
мической. При этом в качестве объекта принят комплекс, под кото
рым в соответствии со сложившейся терминологией принято пони
мать совокупность составных частей,  систем, агрегатов, приборов, 
обеспечивающих функционирование и выполнение задач в соответ
ствии с ТТЗ на комплекс . В качестве составной части комплекса мо
гут быть: ракета-носитель, космический аппарат, головная часть, ор
битальный самолет, пусковая установка, стартовый комплекс и т.д. 

Создание, производство и эксплуатация комплексов и входящих в 
них составных частей должно осуществляться по следующим этапам: 

• техническое предложение (аванпроект) ; 
• эскизный проект; 
• разработка рабочей документации на опытные изделия ком

плекса и макеты; 
• изготовление макетов и опытных изделий комплекса, автоном

ные испытания и корректировка рабочей документации ; 
• изготовление опытных изделий комплекса, комплексные и меж

ведомственные испытания и корректировка рабочей документации ; 
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• летные испытания ; 
• подготовка документации на изделия серийного производства; 
• подготовка и освоение серийного производства, изготовление, 

испытания изделий и корректировка документации на изделия се
рийного производства; 

• ввод в эксплуатацию; 
• эксплуатация; 
• утилизация. 
Границы между этапами устанавливаются таким образом, что

бы более или менее сохранить естественную целостность отдель
ных видов работ. При этом предусматривается , что если по проек
ту при прохождении <<Границ» обнаружены недостатки, то разра
батывается соответствующий план мероприятий по их устранению 
с указанием, как правило, даты и ответственных за их реализацию 
организаций.  

При разбиении жизненного цикла на этапы (рис. 4. 1 )  прежде всего 
устанавливается граница между созданием, серийным производством 
и эксплуатацией комплекса, позволяющая разделить фронт работ для 
Разработчика комплекса и Заказчика. Здесь далее под Заказчиком 

СОЗДАНИЕ ЦEJIEBOE 1 ПРИМЕНЕНИЕ 
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Рис. 4. 1 .  Жизненный щtк:л комплекса (системы) 
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подразумевается организация (министерство, ведомство и т.д . ) ,  в ин
тересах которой создается комплекс, и которая подписала ПЗ (ТЗ) 
на создание комплекса. 

Даже при таком формальном разделении Заказчик в определенной 

степени постоянно участвует в процессе создания системы, Разработ

чик привлекается к работам по эксплуатации комплекса и его утили
зации (или снятию его с вооружения) . 

Следует отметить, что созданию комплекса предшествуют по

стоянно ведущиеся в стране научно-исследовательские работы, по 
результатам которых обосновывается необходимость в конкретном 
комплексе и его характеристики и разрабатывается проект такти
ко-технического задания (ТТЗ) .  Три последующих этапа (разработ
ка технических предложений, эскизного проекта и рабочей доку
ментации) объединяются понятием «проектно-конструкторские ра
боты>> . 

Процесс создания сложной технической системы (комплекса в 
рассматриваемом случае) ,  реализуемый в рамках выше представлен
ных этапов с определенными нормативными документами граница
ми, имеет итеративный характер в рамках отдельных этапов с посту
пательным движением слева направо. При этом имеет место не стро
гая последовательность работ, т.е .  начало последующей работы по 
окончании предьщущей, а параллельное ведение работ, относящихся 
к этапам, представленным выше как последовательно реализуемым. 
Так, параллельно с проектно-конструкторскими работами ведутся ра
боты по подготовке производства и подготовке к эксплуатации. Это 
объясняется прежде всего стремлением сократить общую продолжи
тельность этапа создания, которая для образцов ракетной техники 
даже при предельном использовании такого подхода иногда может 
составлять до 1 5  лет и более. Такой трансформации структуры работ 
способствует появление в процессе проектирования информации, не
обходимой для развертывания работ, характерных для последующих 
этапов. 

Объемы работ и временные затраты в рамках отдельных этапов для 
различных по физической природе и масштабам комплексов могут 
быть разными, но функции составляющих жизненного цикла, пред
ставленных на рис. 4. 1 , являются неизменными. 

Проектирование в рамках жизненного цикла сосредоточено одно
временно как на удовлетворении потребностей пользователя, так и на 
ре�улътатах (последствиях) жизненного цикла в целом. Более того, 
при системном подходе к созданию системы, как правило, в обяза
тельном порядке рассматриваются такие показатели, как производи
тельность, надежность, ремонтопригодность, возможность утилиза
ции и другие в такой же мере , как технические характеристики систе-

51  



мы и эффективность. Следует заметить, что регламентируемая норма
тивными документами утилизация , т.е . использование отработавших 
установленный срок элементов комплекса в качестве вторичного сы
рья,  для ракетно-космической техники имеет свою специфику. В ча
стности , практически все космические аппараты (за исключением 
возврашаемых на Землю в соответствии с их назначением) не подле
жат утилизации в силу прекрашения их эксплуатации в космическом 
пространстве или на поверхности других небесных тел (Луне,  Венере, 
Марсе и т.д. ) .  

Ниже представлено содержание работ по этапам жизненного цик
ла космической системы, как оно сложилось в ракетно-космической 
отрасли к концу прошлого века. Основное внимание далее будет уде
лено этапам, связанным с проектированием изделий ракетно-косми
ческой техники.  Под термином «изделие» в соответствии с традиция
ми отрасли подразумевается любой объект, например, РН, разгонный 
блок, КА и др. 

Задачи ,  характерные для этих этапов, могут отличаться новизной и 
сложностью: 

о создание новой системы для решения новых целевых задач или 
получения принципиально новых свойств системы при решении но
вых задач, например, создание семейства КРК <<Ангара» , космиче
ской системы <<Ямал>> ,  космической системы <<Монитор>> и др. 

о модернизация системы (комплекса) - изменение ее параметров 
(а иногда и структуры) с целью улучшения одного или нескольких 
свойств. Например, усовершенствование двигательной установки с 
целью повышения удельного импульса для увеличения грузоподъем
ности РН, замена металлического головного обтекателя на обтекатель 
из композиционных материалов с целью снижения пассивной массы 
РКН , замена аналоговой системы управления на цифровую и т.д. 
В качестве примера можно привести модернизацию РКН <<Союз» , в 
результате которой бьmа создана РКН <<Союз-У>> , а затем «Союз-2» 
( <<РусЬ») ,  или модернизацию РКН <<ПротоН>> , в результате которой 
создана РКН <<Протон-М» .  

При решении любой из перечисленных задач последовательность 
их решения и специфика содержания этапов сохраняются. 

Обоснование необходимости создания. Эти работы предшествуют, 
как отмечалось выше, созданию системы. В них исследуются текушие 
потребности отраслей народного хозяйства, которые могли бы быть 
удовлетворены средствами космической техники. Исследования про
водятся в рамках научно-исследовательских работ (НИР),  к которым 
привлекаются отраслевые НИИ , НИИ смежных отраслей, академиче
ские институты, потенциальные исполнители и многие другие орга
низации. Этот этап иногда принято называть внешним или систем-
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ным проектированием системы. Такое название связано с тем, что на 
этом этапе сложная техническая система рассматривается как компо
нент системы более высокого уровня (надсистемы ) ,  учитывается 

взаимодействие системы с окружающей средой и с другими компо
нентами надсистемы, оцениваются результаты, которые будут полу

чены от эксплуатации создаваемой системы. 
Основным результатом внешнего проектирования является проект 

тактико-технического задания ТТЗ на систему (комплекс) .  По окон
чании этапа научно-исследовательских работ проводится экспертиза 
результатов НИР, делаются замечания, по которым корректируются 
исходные данные на разработку системы и ТТЗ.  

Тактико-техническое задание оформляется, например, на косми
ческий ракетный комплекс, средства выведения, системы наземного 
комплекса и т.д. ,  в качестве Заказчика могут выступать Роскосмос, 
Министерство обороны, Академия наук и др. . 

Техническое задание содержит, как правило, следующие разделы :  
• наименование и индекс разработки; 
• основание для разработки; 
• цель разработки и назначение системы; 
• тактико-технические требования; 
• требования к стандартизации ;  
• технико-экономические показатели; 
• эргономические требования ; 
• порядок разработки , испытания, приемки и окончания работ; 
• приложения и др. 
Согласование ТГЗ между Заказчиком и Исполнителем (головной 

организацией) , как правило, носит сложный характер из-за ограни
ченности сведений о будущем объекте , особенно если система (ком
плекс) отличаются высокой степенью новизны. 

Разработка технического предложения (аванпроект) - этап созда
ния комплекса, целью которого являются предварительное определе
ние технического облика будущего комплекса, его состава, предвари
тельное технико-экономическое обоснование работ, разработка доку
ментов сквозного планирования работ, предложение о составе соис
полнителей. 

Разработка технического предложения проводится на конкурсных 
началах несколькими головными организациями совместно с соис
полнителями. 

Техническое предложение - это совокупность документов, содер
жащих технические и технико-экономические обоснования целесо
образности разработки изделия на основании ТТЗ и исследования 
Различных возможных вариантов объекта, сравнительной оценки ва
РИантов и решений с учетом конструктивных и эксплуатационных 
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особенностей разрабатываемого и существующих изделий,  а также 
патентных и информационных материалов по изделиям аналогичного 
назначения. 

В техническом предложении содержится: 
• краткое техническое описание и предложения по схеме деления 

комплекса (в том числе по схеме деления составных частей, основных 
систем, агрегатов и приборов) ,  обоснование основных технических 
решений и принципов функционирования комплекса и его изделий, 
обеспечивающих получение основных тактико-технических и экс
плуатационных характеристик; 

• проработка возможных вариантов комплекса, путей решения 
возникших технических и технологических проблем и вопросов, про
работка и предварительная оценка энергетических, массовых и габа
ритных характеристик комплекса в целом и его изделий; 

• обоснование выбора рационального варианта компоновки ком
плекса, его составных частей и основных систем, материалов конст
рукции и т.д. , возможностей экспериментальной и производственной 
базы, технико-экономических показателей комплекса, зашиты от не
санкционированного пуска, а также проработка основных техниче
ских и организационных решений по обеспечению безопасности экс
плуатации комплекса и его изделий; 

• анализ соответствия технического уровня создаваемого ком
плекса и его изделий передовым достижениям отечественной и зару
бежной науки и техники,  сравнение выбранных вариантов комплекса 
по основным техническим и эксплуатационным характеристикам и 
технико-экономическим показателям с лучшими существующими и 
разрабатываемыми отечественными и зарубежными комплекса
ми-аналогами с оценкой конкурентоспособности на мировом косми
ческом рынке; 

• разработка предварительных рабочих документов сквозного 
планирования и предварительного генерального графика (плана-гра
фика) создания комплекса, предварительных графиков или пла
нов-графиков создания изделий комплекса, предварительных планов 
капитального строительства и др. 

К составу и объему технического предложения обычно предъявля
ются менее строгие требования по сравнению с последующим эскиз
ным проектом. Некоторые проблемы практически только обозначе
ны;  обоснование требований к предлагаемому объекту часто базиру
ется на опыте предыдущих разработок. 

По завершении этого этапа его результаты подвергаются экспер
тизе головных отраслевых НИИ.  Заключения (включая заключения 
по техническим вопросам, экологической безопасности, унификации 
и стандартизации комплекса и его изделий) на технические предло-
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жения организации,  проводящие экспертизу, представляют Заказчи
ку, головному разработчику комплекса, конкурсной комиссии и го
ловному НИИ Заказчика. 

Разработка эскизного проекта. На этом этапе предусматривается 

анализ вариантов комплекса с целью выбора лучших, как правило, 
одного варианта; уточнение его состава, выбор принципиальных 
схемных и конструкторских решений,  дающих общее представление 
об устройстве ,  конструкции, составе , принципах работы и особенно
стях изделий.  

Из многочисленных документов, разрабатываемых на этапе эскиз
ного проектирования, в первую очередь следует отметить: 

• обоснование выполнения заданных в ТТЗ основных характери
стик комплекса по результатам расчетно-теоретических, эксперимен
тальных и других работ, перечии которых определены при разработке 
технических предложений; 

• техническое описание выбранного варианта комплекса и его из
делий,  обоснование принятых технических решений по созданию 
комплекса в соответствии с ТТЗ; 

• чертежи общего вида, теоретические и габаритные чертежи, схе
мы, их описания для основных издеделий комплекса и комплекса в 
целом; 

• особенности функционирования, эксплуатации, сроки и условия 
хранения,  условия транспортировки, основные данные по регламент
ным проверкам (техническому обслуживанию) ,  а также технические и 
организационные решения по обеспечению безопасности эксплуата
ции комплекса и его изделий, снятию с эксплуатации и утилизации; 

• оценку эффективности , а также оценку выполнения требований 
к безопасности и жизнедеятельности экипажа - для пилотируемых 
комплексов, безопасности эксплуатации составных частей и систем , 
пожаровзрывобезопасности, защищенности от несанкционированно
го пуска и других характеристик в различных условиях эксплуатации; 

• оценку воздействия на окружающую среду, меры по охране ок
ружающей среды в процессе создания, производства, эксплуатации 
(транспортирования и хранения) комплекса (его изделий) ,  в том чис
ле при возникновении аварийных ситуаций; 

• программу обеспечения надежности, содержащую перечень ра
бот и мероприятий ,  проводимых на последующих этапах создания 
комплекса и его изделий с целью обеспечения и подтверждения тре
бований к надежности, заданных в ТТЗ,  по мере накопления инфор
мации на этапах наземной экспериментальной отработки и летных 
испытаний.  

На этом же этапе уточняется и детализируется генеральный гра
Фик создания объекта, который после согласования со смежными ор-
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Рис. 4.2. Примерный генеральный план создания РН 

ганизациями и утверждения Заказчиком становится директивным до
кументом в части сроков выполнения всех работ вплоть до проведе
ния первого пуска. На рис. 4.2 представлен в качестве примера такой 
план для гипотетического КРК. 

Отметим ,  что разработка конструкторской и эксплуатационной 
документации проводится применительно к любому сложному объ
екту ракетно-космической техники на основании утвержденного эс
кизного проекта, являющегося основным документом по объекту. 
Кроме того, в настоящее время любой эскизный проект, разрабаты
ваемый государственной организацией, обязан соответствовать тре
бованиям государственного стандарта. В соответствии с требования
ми ГОСТа предлагаемое к разработке изделие (объект, система, при-
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бор и т.д. ) обозначается специальным индексом и в соответствии с 
этим индексом обозначаются части эскизного проекта. Выполнен
ный эскизный проект рассматривается в организации на науч
но-техническом совете и затем рассылается в вышестоящие и оппо
нирующие организации. 

Экспертиза эскизного проекта внешними организациями прово
дится по схеме, аналогичной экспертизе технических предложений.  

Разработка рабочей конструкторской документации. На этом этапе 
предусматривается разработка полного комплекта конструкторской и 
технологической документации для изготовления и испытаний опыт
ных изделий комплекса и макетов, в том числе программы обеспече
ния надежности, комплексной программы экспериментальной отра
ботки комплекса и изделий комплекса, а при необходимости и доку
ментации на конструктореко-технологические макеты; разработка 
технических условий и эксплуатационной документации. 

Изготовление опытных изделий комплекса. Автономные испытания и 
корректировка рабочей документации. Изготовление опытных изделий 
комплекса для наземной отработки осуществляют по рабочей конст
рукторской документации, в том числе по ТУ на эти изделия, и соот
ветствующей технологической документации. На этом этапе: 

• проверяют (отрабатывают) конструкторскую (в том числе экс
плуатационную) документацию на конструктореко-технологических 
и действующих макетах, а также на опытных изделиях комплекса, 
предназначенных для отработки до изготовления изделий для летных 
испытаний;  

• проводят корректировку конструкторской документации по ре
зультатам макетирования; 

• организации-изготовители совместно с организациями-разра
ботчиками проводят соответствующую корректировку технологиче
ской документации в соответствии со стандартами ЕСТД; 

• организации-изготовители осуществляют предварительную про
работку технологии серийного производства (для изделий, которые в 
дальнейшем будут изготовляться в серийном производстве) и отраба
тывают технологическую документацию.  

После изготовления первого образца и его приемки отделом тех
нического контроля составляется перечень замечаний и только после 
их устранения приступают к изготовлению следующих изделий. 

Комплексные и межведомственные испытания и корректировка ра
бочей документации. На этом этапе , сутью которого является назем
ная экспериментальная отработка, проводятся многочисленные ком
плексные испытания, в процессе которых осуществляется выявление 
несоответствий,  дефектов, «узких мест>> , отказов; внесение измене
ний в конструкторскую, технологическую и эксплуатационную доку-
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ментацию. Этап завершается выпуском итоговых отчетов о заверше
нии наземной экспериментальной отработки отдельных изделий и 
комплекса в целом . В результате экспертизы итогового отчета и дру
гих материалов наземной экспериментальной отработки независимы
ми организациями выдается заключение о завершенности этапа, по
сле этого принимается решение о готовности космической системы 
(комплекса) к летным испытаниям. 

Летные испытания системы (комплекса) являются приемочными 
Государственными испытаниями комплексов и их изделий. Они про
водятся с целью: 

• всесторонней проверки и подтверждения характеристик (в том 
числе предельно допустимых их значений) комплекса (его составных 
частей и систем) ,  заданных в ТТЗ (ТЗ) ,  в условиях, максимально при
ближенных к условиям применения и эксплуатации, и в реальных ус
ловиях функционирования; 

• отработки эксплуатационной документации и проверки доста
точности и эффективности экспериментальной отработки изделий, 
входящих в комплекс, и комплекса в целом, проведения той отработ
ки комплекса и его изделий,  которую невозможно осуществить в на
земных условиях; 

• определения возможности принятия комплекса в эксплуатацию 
и (или) решения (выполнения) целевых задач . 

Общее руководство летными испытаниями осуществляет Госко
миссия , назначаемая постановлением Правительства Российской Фе
дерации по представлению Заказчика, согласованному с заинтересо
ванными министерствами (ведомствами) и головным разработчиком 
комплекса. 

Госкомиссия составляет заключение о завершении летных испы
таний и выпускает акт-отчет с перечием выявленных недостатков, ад
ресуя их в соответствии с выявленными причинами на соответствую
щие предприятия. 

Независимые экспертные организации выдают заключение о 
возможности перехода к изготовлению штатных (серийных) изде
лий .  Исключением являются летные испытания уникальных кос
мических аппаратов, изготавливаемых на опытных производствах в 
единичных экземплярах, что характерно практически для всех на
учных космических программ (например, программ исследования 
Солнца, Луны,  Венеры и т.д . )  и некоторых прикладных космиче
ских программ. 

Летные испытания завершают научно-исследовательские и опыт
но-конструкторские работы. 

Изготовление штатных (серийных) изделий осуществляется по до
работанной рабочей документации . После изготовления изделия под-
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вергаются различным испытаниям , целью которых является подтвер
)I{Дение их качества. 

Ввод в эксплуатацию - это совокупность работ по подготовке , 
наладке , проверке правильиости функционирования систем , агре
гатов составных частей системы (комплекса) и системы (комплек
са) в целом и приемке ее государственной приемочной комиссией 
(приемочной комиссией) в эксплуатацию, а также закрепление их 
за соответствующими должностными лицами эксплуатирующей ор
ганизации .  Перечень и очередность ввода в эксплуатацию состав
ных частей комплекса определяются документами <<сквозного» пла
нирования. 

Вводу в эксплуатацию на объектах государственного Заказчика 
подлежат комплексы, их серийно изготовленные составные части и 
основные изделия, а также привпекаемые объекты космической ин
фраструктуры. 

Эксплуатация системы (комплекса) - этап жизненного цикла из
делия с момента принятия его эксплуатирующей организацией от за
вода-изготовителя или ремонтного предприятия, являющаяся сово
купностью этапов ввода в эксплуатацию, приведения в установлен
ную степень готовности к использованию по назначению, использо
вания по назначению, хранения, транспортирования, снятия с экс
плуатации и списания. 

На этом этапе происходит накопление информации о функцио
нировании системы,  осуществляется гарантийный надзор предпри
ятий - разработчиков и изготовителей - за ее эксплуатацией, в 
процессе которой выявляются отказы , несоответствия, дефекты, и 
по результатам исследования их причин вносятся изменения в доку
ментацию. 

Как указывалось выше, разбиение жизненного цикла на этапы и 
их содержание регламентируется отраслевыми стандартами, в кото
рых на основании ГОСТов, ЕСКД и других государственных норма
тивных документов формируется <<свод правил>> для организаций ,  
принимающих участие в его реализации. Подобный подход просмат
ривается и в других странах. В частности, в США существуют различ
ные стандарты: на создание военной техники (по заказу Министерст
ва обороны) , на создание систем в рамках программ NASA, на созда
ние коммерческих систем и т.д. На рис. 4.3 представлены для сравне
ния три стандарта из упомянутых. 

Следует заметить, что на практике в зависимости от ситуации, в 
которой разрабатывается система, содержание работ по этапам по со
гласованию между Разработчиком и Заказчиком может быть измене
но. Решающим фактором для этого может быть чрезвычайная важ
ность, сложность и экстренность разработки или другая крайность, 
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наличие опыта по созданию аналогичных систем и даже готовых ее 
фрагментов. При этом любые изменения не должны вступать в про
тиворечие с нормативными документами (ГОСТами и отраслевыми 
стандартами) .  

В зарубежной практике распространено деление на этапы под на
званием А, В, С, D. В табл. 4.1 представлены сведения о содержании 
этих этапов и временная оценка каждого из них. Представленная в 
таблице временная оценка может рассматриваться только как некото
рый ориентир, так как существенно зависит от сложности и новизны 
создаваемой системы. Известны космические программы продолжи
тельностью как больше приведенной, так и существенно короче ,  на
пример, 12-18 мес. 

Таблица 4. 1 

Содержание этапов жизненною цикла сложной технической системы 
(по данным зарубежной литературы) 

А - С - D -
Этапы В - изготовле-концептуальные 

детальная разработка ние и раз- эксплуа-
исследования 

вертывание тация 

Подэта- Обоснова- Разработ- Опытные Проекти-
ПЫ ние необ- ка кон- разработки рование 

ХОДИМОСТИ цепции и аттеста-
создания ЦИЯ 

Типовые Меморан- Мемо- Обзор тре- Обзор Запуск Под-
О'IЧет- дум о при- рандум о бований к предвари- держка 
ные до- нятом ре- приня- системе тельного системы 
кументы шении том ре- Обзор про- проекта 

шении екта систе- Обзор 
мы проекта 
Меморан- Меморан-
дум о при- дум о при-
нятом ре- нятом ре-
шении шении 

Типовые Сообщение Концеп- Демонст- Рабочий Штатные Раба-
резу ль- о необхо- ция сие- рацион- проект; ин - изделия тающая таты димости темы ный макет женерные система 

макеты 
Тип о- Непрерыв- 1 -2 года 2-3 года 3-5 лет 4-6 лет 5- 1 5  лет 
вые вре- НО 
менные 
затраты 
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Тлава 5 
ПРОЕКТИРОВАНИЕ: 

ОСНОВНЫЕ ПРОЦЕДУРЫ И АТРИБУТЫ 

Эволюция процесса проектирования. Системотехника. Систем

ный подход. Системный анализ. Задача синтеза технической сис

темы. Декомпозиция задачи 

Проектирование - это процесс , охватывающий все этапы жизнен
ного цикла любой технической системы, включающий по существу 
комплекс работ с целью получения описания нового (или модернизи
рованного) технического объекта, достаточного для изготовления и 
эксплуатации объекта в заданных условиях. 

В соответствии с современным толкованием этого понятия под 
проектированием принято понимать процесс иреобразования инфор
мации ( содержащейся в техническом задании и нормативных доку
ментах, а также в знаниях проектанта) в информацию ,  образующую 
проект системы. 

Проектирование можно рассматривать как процесс выработки ре
шений по самым разнообразным вопросам (например, из каких эле
ментов должно состоять изделие, какими должны быть параметры ка
ждого элемента и т.д. ) .  

Поскольку без количественных оценок принимать решение невоз
можно, то проводятся соответствующие исследования, которые пред
ставляют собой в основном математическое моделирование и экспе
римент. Так как при создании современных средств космической тех
ники эксперимент с системой в целом очень сложен или невозможен, 
то основную роль для таких оценок играет математическое моделиро
вание. 

Следует отметить, что никакие исследования не в состоянии 
учесть множество факторов, которые требуется учитывать при проек
тировании. Поэтому суждения руководителя, основанные на опыте, 
интуиции, знаниях и творческих способностях, необходимы и играют 
решающую роль. Не случайно при определении понятия <<проектиро
вание>> некоторые исследователи относят его к искусству в большей 
мере,  чем к науке. 

Как прикладная дисциплина, проектирование восходит к време
нам, когда на смену кустарного производства, характерного исполь
зованием при создании нового изделия метода «проб и ошибоК>> , ко
гда информация о будущем изделии хранилась в основном в виде ус-
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ваиваемых при обучении ремеслу фиксированных навыков, пришли 
технологии предварительного описания изделия , позволившие отде
лить умозрительную разработку от практического изготовления. 

Рассматривая эволюцию процесса проектирования технических 
объектов, можно вьщелить несколько характерных этапов, отличаю
щихся друг от друга используемым инструментарием и методиче
ским подходом. 

Для первого этапа характерно появление чертежа как носителя ин
формации о будущем изделии,  отделение процесса разработки такого 
описания от изготовления . Предварительное описание изделия по
зволило разделить труд по изготовлению отдельных частей изделия 
между несколькими работниками. Стало возможным создание изде
лий слишком больших, чтобы они могли быть изготовлены одним ре
месленником.  

Следующий этап отличается от предьщущего использованием ма
тематических методов для предварительных расчетов создаваемых 
объектов. Использование математики позволяет объективно оценить 
качество будущего изделия ,  создать базу для сопоставления различ
ных проектных вариантов. 

Последующие этапы характеризуются различной степенью исполь
зования математического аппарата и компьютерных систем от так на
зываемого аналитического проектирования до системотехнического. 

Успехи проектирования на этих этапах связаны в основном с успе
хами математических наук и компьютерных технологий . Математиче
ская модель стала основой оптимизационной модели синтеза. Реше
ние практически значимой оптимизационной проектной задачи не
возможно без использования вычислительной техники ,  что послужи
ло мощным стимулом к компьютеризации проектного дела. 

Особенности алгоритмов оптимизации как формальных математи
ческих методов для выбора наилучшей альтернативы потребовали пе
реработки проектных методик. Однократное решение <<обратной за
дачи>> (восстановление характеристик объекта по требованиям к 
нему) заменяется многократным решением «прямой задачи» . Суть та
кого подхода заключается в варьировании характеристик проектируе
мого объекта под управлением алгоритма оптимизации и исключе
ния - с помощью проверочных расчетов - неудачных вариантов. 
В соответствии с этим подходом окончательный вариант проектного 
решения выбирается из оставшихся (допустимых) по принятому 
критерию эффективности .  

Использование методов оптимизации в качестве универсального 
математического аппарата для решения разнообразных проектных за
дач выявило необходимость и возможность создания общей методоло
гии проектирования. Естественным фундаментом такой методологии 
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стал системный анализ, что позволяет говорить о современном этапе 

развития проектирования как о системотехническом. Соответствующее 
научное напрамение, связанное с разработкой систем (различной фи
зической природы) возникло в начале 1 950-х гг. в рамках общей теории 
систем. Ее развитие в напрамении создания технических систем полу
чило название <<Теория технических систем».  Именно на базе этой тео

рии, как реакция многих методологических усилий на запросы практи
ки, в конце 1 950-х гг. сформировалось самостоятельное научное на
прамение - системотехника, охватывающая методологические под
ходы к решению комплекса теоретических и практических задач, воз
никающих при создании сложных технических систем. 

К настоящему времени не существует единого общепринятого оп
ределения понятия <<системотехника>> .  В каждом из известных опре
делений отражается тот факт, что системотехника в рамках деятель
ности организации (от формирования концепции до изготомения и 
эксплуатации) объединяет все дисциплины, вомеченные в создание 
технической системы, такие как механика полета, теплотехника, дви
гатели, системы упрамения, конструкция, экономика и др. ,  а также 
тот факт, что системотехника рассматривает как экономические, так 
и технические проблемы всех категорий лиц, вомеченных в процесс: 
заказчика, пользователей и др. 

Одно из известных самых полных определений представляется 
следующим образом: 

Системотехника - это приложение научных и технических уси
лий, с тем чтобы: 

• преобразовать потребности разрабатываемой системы в описа
ние параметров системы и ее конфигурации в рамках итеративного 
процесса следующей последовательности действий: определение це
лей, синтез, анализ, разработка технической документации, испыта
ние и оценка; 

• согласовать взаимосвязанные технические параметры и обеспе
чить совместимость всех физических, функциональных и программ
ных интерфейсов, с тем чтобы оптимизировать систему в целом; 

• согласовать такие показатели ,  как надежность, ремонтопригод
ность, безопасность, выживаемость и др. , в рамках общих усилий для 
достижения программных целей в части стоимости, графика работ и 
технических характеристик. 

Зарождение системотехники как самостоятельной области знаний 
связано с развитием ракетно-космической техники , точнее, с создани
ем первых баллистических ракет. При их создании проявились все спе
цифические особенности системотехнических разработок: 

• участие в разработках больших проектных организаций ; 
• высокая специализация проектировщиков; 
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• вовлечение в создание многих субподрядчиков; 
• необходимость согласованных разработок различных устройств 

и программнога обеспечения; 
• наличие сложных требований к процессу обслуживания и экс-

плуатации; 
• ограниченное время на разработку; 
• высокий уровень вовлеченных в разработку технологий. 
В широком смысле слова системотехника является дисциплиной, 

предлагаюшей методологию создания сложных технических систем, в 
частности, проектирования систем, которые являются сложными в 
такой степени, что отдельный индивидуум не может охватить всю 
систему в деталях. В современной литературе для определения суще
ства этой методологии принят термин системный подход, в соответст
вии с которым системный подход - это методология науки на уровне 
общенаучных принцилов и форм исследований,  применяемых в са
мых различных отраслях науки .  

Собственно термин «системный подход» и возник как проявление 
единого методологического подхода к решению разнообразных задач 
прогнозирования и проектирования, программно-целевого планиро
вания, создания, эксплуатации и управления на различных этапах 
жизненного цикла сложных систем и комплексов. 

В основе системного подхода лежит стремление изучить объект 
(систему, проблему, явление, процесс) как нечто целостное и орга
низованное во всей его полноте и во всем многообразии связей в 
объекте. 

Системный подход к исследованию систем различной природы 
представляет собой совокупность принцилов организации и методо
логии их изучения и научно-методологический аппарат, необходи
мый для оценки систем в количественных или других объективных 
показателях. 

Принцилы системного подхода к исследованию сложных сис
тем - это совокупность различных научно-методологических и орга
низационных принцилов и приемов, позволяющих учесть основные 
общие свойства данных систем в процессе их изучения. Важнейшие 
из них следующие. 

• Принцип системности ориентирует исследователя на рассмотре
ние объектов как систем; при этом система рассматривается не изо
лированно, а во взаимосвязи с внешней средой, с учетом всего ком
плекса целей ,  связанных с системой. 

• Принцип централизованности определяет связность различных 
систем и подсистем в рамках единой системы более высокого уровня 
и подчиненности этих частных систем целям и задачам системы выс
шего уровня.  
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• Целевой принцип требует построения всей иерархии целей и за
дач системы как для основной исследуемой системы, так и для сопод
чиненных систем . 

• Принцип комплексности определяет необходимость учета различ
ных факторов и оценки взаимного влияния различных систем и под
систем на развитие исследуемой системы, требует рассмотрения сис
темы и подсистем с различных точек зрения (например, с точки зре
ния техники ,  экономики ,  социологии и политических аспектов, вре
мени разработки и т.п . ) .  

• Ресурсный принцип требует, как правило, ограниченных ресурсов 
для реализации подсистем , входящих в систему, и самой исследуемой 
системы. 

• Принцип вариантности отражает стохастический,  т.е .  вероятно
стный характер структуры системы и определяет необходимость раз
работки некоторого ряда вариантов подсистем и их связей в рассмат
риваемой системе.  

• Принцип этапности определяет необходимость выделения фаз и 
этапов исследований, каждый из которых характеризуется своей сте
пенью детализации.  

• Принцип эффективности и оптимальности определяет необходи
мость выбора такого варианта построения подсистем, который обес
печивает наибольшую эффективность рассматриваемой системы с 
учетом ограниченных ресурсов и возможности реализации в заданные 
сроки. 

Применительно к проектированию сложных технических систем 
системный подход предполагает, прежде всего, рассмотрение систе
мы как единого целого. Для системы в целом формулируются цели, 
рассматривается ее взаимосвязь с внешней средой и формируется 
«пакет» требований,  выполнение которых должно обеспечить дости
жение цели. Далее разрабатывается общая структура системы,  вклю
чающая совокупность компонентов, характеризующихся их функ
циональным назначением в структуре,  и определяются параметры 
этих компонентов, т.е.  решается задача синтеза системы. Эти компо
ненты являются объектами последующих исследований.  При этом 
если какой -то из компонентов также представляет собой сложную 
техническую систему, то процесс его исследования начинается в 
представленной выше последовательности. 

Системный анализ является основой научной методологии изуче
ния сложных систем в количественных показателях. Он предусматри
вает применение арсенала современной математики или математиче
ской логики для исследования систем и количественных показателей 
с оптимизацией и поиском оптимальных или близких к ним квазиоп
тимальных решений. Системный анализ проводится обычно поэтап-
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но на чередующихся операциях анализа и синтеза и направлен на рас
крытие неопределенности системы, на получение более точных дан
ных, на выявление основных взаимосвязей параметров системы, т.е . 
на последовательную замену незнания системы знанием о ней с коли
чественной характеристикой компонентов и элементов. 

Под анализом понимается метод исследования путем логического 
(мысленного) разложения целого (системы, проблемы, процесса) на 
составные части и изучения отдельных сторон и свойств целого и его 
составных частей (например, анализ деформаций и напряжений кон
струкции, траекторный анализ, анализ аэродинамических характери
стик, анализ теплового состояния и т.д . ) .  

Под синтезом понимают определение структуры и параметров тех
нической системы и ее компонентов, которые удовлетворяли бы в 
максимальной степени предъявляемым к ним требованиям (напри
мер, формирование схемного решения ракеты-носителя и выбор ее 
проектных параметров, удовлетворяющих требованиям технического 
задания,  компоновка ракеты-носителя и т.д. ) .  

Под структурой объекта понимают состав его компонентов и свя
зи компонентов друг с другом. Параметр - это величина, характери
зующая некоторое свойство объекта или режим его функционирова
ния. Полагают, что структура системы дает ее качественное описание, 
а параметры - количественное. 

Как показала практика разработки сложных технических систем, 
их исследование делится на два достаточно отличающихся друг от 
друга комплекса работ, являющихся составными частями жизненного 
цикла системы: 

• выбор и построение структуры системы в целом (внешнее проек
тирование) - это выбор целей и задач развития на прогнозируемый пе
риод с комплексной оценкой различных факторов, построение так на
зываемого «иерархического дерева>> целей и задач и требований к ком
плексам, макропроектирование (системное проектирование) систем; 

• проектирование системы и ее компонентов (опытно-конструк
торские работы) ,  т.е . собственно разработка входящих систем и ком
плексов. 

Если известна основная задача комплекса, полученная при рас
смотрении сложной технической системы, то и сам этап проектирова
ния комплексов, ракет-носителей, космических аппаратов, стартовых 
устройств и др. также можно разделить на те же два комплекса работ: 

• формирование требований к комплексу и определение его обли
ка при различных конкурирующих способах его построения; 

• рабочее проектирование выбранного варианта, предопределен
ное на первой фазе тактико-техническим заданием и предваритель
ным обликом системы. 
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Системный анализ, как упоминалось выше, состоит обычно из по
этапно чередуюшихся операций анализа и синтеза. 

Механизм использования этих операций (анализа и синтеза) отли
чается от этапа к этапу, но при этом неизменным остается общий ал
горитм,  предопределенный системотехническим отношением к реше
нию проблем, включающий ряд следующих основополагающих про
цедур: 

• исследование расширенной задачи;  
• определение цели; 
• формирование концепции (выбор способа реализации цели) ; 
• формирование архитектуры (структуры) системы на базе конеч

ного числа системообразующих элементов; 
• генерирование альтернативных вариантов системы на базе при

иятой архитектуры (структуры) ; 
• анализ вариантов с целью выбора наиболее предпочтительного 

(базового) варианта; 
• формирование требований к системам нижнего уровня (подсис

темам) . 
Список основных процедур не исчерпывает их полный перечень; в 

зависимости от уровня и специфики системы он может быть несколь
ко расширен и даже сокращен. Последнее возможно, если в силу раз
личных причин в исходных данных определены какие-то из указан
ных как искомые решения (например, определена концепция буду
щей системы) . 

Первая процедура состоит в изучении расширенной задачи,  в ко
торую входит задача, предварительно поставленная для исследуемой 
системы. Это может быть или задача более высокого уровня (надсис
темы) ,  или задача того же уровня, но охватывающая более широкий 
состав рассматриваемых компонентов. 

Определение цели предполагает, преЖде всего, ее описание как 
словесное, так и математическое. В том и другом варианте - это ее 
представление в форме модели. В первом случае формулируется крат
кое описание на естественном языке, в котором представляется на
значение системы или потребность в ее создании. Описание назначе
ния состоит из трех атрибутов: 

• действия, выполнение которых приводит к желаемому результату; 
• указание объекта, на который направлено действие; 
• определение условий выполнения действий. 
Например, при создании РКН такое описание может быть пред

ставлено в следующем виде: создать РКН для выведения полезных гру
зов на орбиты искусственного спутника Земли (далее следуют парамет
ры орбиты) с заданного полигона запуска (далее следует название космо
дрома). Во втором случае предполагается конкретизация описания 
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назначения с определением количественных показателей (характери
стик) , относящихся к действию, объекту и условиям. Таким образом 
формулируются требования к создаваемой системе и ограничения, 
что можно представить как <<образмеривание>> цели или качественных 
показателей ее назначения. Касательно предыдущего примера - это 
указание массы полезных грузов, параметров орбит (высот и наклоне
ний) ,  название космодрома. 

Описание цели предполагает также выбор критерия предпочтения 
(критерия) ,  который должен соответствовать как модели цели, так и 
решаемой задаче (синтеза системы).  Для глобальной оценки соответ
ствия качеств синтезируемой системы целям ее создания применяет
ся система критериев эффективности (функция цели) ,  монотонно 
связанных с такой оценкой. Наилучшей считается система, для кото
рой критерий достигает экстремального значения (минимума или 
максимума в зависимости от физической природы критерия) .  Пока
затели эффективности обычно тесно связаны с характеристиками 
системы; именно один из показателей эффективности часто исполь
зуется в качестве критерия в задачах оптимизации. 

Критерий - это признак или условие, по которому выделяется 
наиболее предпочтительный,  эффективный из различных вариантов, 
способов достижения поставленной цели при их сопоставлении. 

Критерий должен отвечать следующим основным требованиям:  
• быть представительным,  т .е .  учитывать все главные стороны 

функционирования системы; 
• быть чувствительным к изменению исследуемых параметров 

(показателей) ;  
• быть достаточно простым для получения оценки. 
Рассмотрим два простых примера. Одной из основных характери

стик средств выведения является масса выводимой на орбиту полез
ной нагрузки. Естественным в таком случае является использование в 
качестве показателя эффективности именно этой характеристики. 
Для большинства научных программ в составе характеристик можно 
встретить вероятность выполнения поставленных задач. В таком слу
чае в качестве критерия эффективности может быть использован этот 
показатель. Этот подход является упрощенной процедурой принятия 
решений, так как на практике не представляется возможным доста
точно уверенно из множества реальных показателей эффективности 
выбрать один,  определив его как критерий для принятия решений. 

В более строгой постановке задач принято использовать много
критериальный подход, т.е.  использовать для принятия решений од
новременно несколько наиболее значимых показателей эффективно
сти. Такая задача сопряжена со многими математическими проблема
ми, которые на практике стараются обойти, переходя к монокритери-
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альной постановке задач , выбирая в качестве критерия какой-то 
обобщенный показатель,  который учитывал бы относительную зна
чимость показателей эффективности . В этой постановке задачи появ
ляется другая проблема - определение относительной значимости 
показателей,  которая, в конечном итоге , устанавливается экспертами 
с использованием каких-либо формализованных процедур. 

В обоих примерах в качестве показателя эффективности использу
ются технические характеристики , однако наибольшую практиче
скую ценность представляет экономическая эффективность. Среди 
показателей экономической эффективности наиболее значимой яв
ляется прибьmь, представляющая собой разность между полным эко
номическим выигрышем и затратами .  Привлекательность такого по
казателя девальвируется из-за очень низкой точности его оценки, 
особенно в начале разработки сложных и уникальных изделий, как, 
например, изделия космической техники. 

Разработка концепции является одним из наиболее ответственных 
этапов разработки системы и требует большого опыта и широкой эру
диции .  

Концепция (от лат. conception - восприятие ,  общий замысел ) по 
существу представляет общий замысел того, как будущая система бу
дет на практике функционировать. Под этим подразумеваются фор
мирование принципиального подхода к достижению цели, который 
определяет «лицо» будущей системы. Применительно к космическим 
ракетным комплексам это может быть решение о создании комплекса 
на базе существующего <<задела>> в отрасли или разрабатывающей ор
ганизации (например, на базе твердотопливных технологий)  или ре
шение об одновременном создании семейства комплексов. 

Каждой припятой концепции может быть поставлен в соответст
вие некий набор атрибутов и средств, обязательных для ее реализа
ции,  образующих совместно индивидуальную для концепции архи
тектуру (структуру) системы. Для КРК в качестве таковых можно 
рассматривать номенклатуру полезных грузов, орбиты назначения, 
средства выведения, технический комплекс , стартовый комплекс 
и т.д. Следует особо отметить два обстоятельства, связанных с форми
рованием архитектуры: 

1 )  концепция в архитектуре, имеющая ключевую роль и опреде
ляющая состав и характер взаимодействия ее компонентов; 

2) каждый из компонентов архитектуры, который может быть реа
лизован в различных вариантах. 

Формирование множества альтернатив системы является очень 
сложной и наиболее трудной задачей системного анализа. Это касает
ся, прежде всего, генерирования вариантов структуры,  где искусство 
разработчика превалирует над формальными построениями.  Состав-

71  



ление перечия возможных альтернатив является напряженной твор
ческой работой , для облегчения и ускорения которой предлагается 
много эвристических подходов (например, мозговой штурм, деловые 
игры и т.д. ) .  Варианты структуры , точнее, ее модели,  могут быть 
представлены в виде списка или таблицы. 

Наибольшее распространение получили структурные схемы. При 
определении состава компонентов структуры можно воспользоваться 
одним из положений системного анализа о единстве структуры и 
функции системы, т.е.  структура является носителем функции систе
мы.  Функция является внешним проявлением свойства компонента в 
системе.  Таким образом, состав элементов структуры может быть оп
ределен составом функций, исполнение которых обеспечивает дости
жение цели системой. 

Среди всех компонентов системы следует выделять главный ком
понент, непосредственно взаимодействующий со средой при реализа
ции системы. Функция главного компонента, как правило, в значи
тельной степени зависит от функции системы или совпадает с ней. 
Например, в составе КРК ракета-носитель имеет функцию - выведе
ние полезных грузов на заданные орбиты (траектории),  которая сов
падает с функцией самой системы - КРК. 

При выборе параметров системы в процессе ее синтеза альтерна
тивы находят среди определяющих параметров. Определяющими 
факторами принято называть такие факторы, которые существенно 
влияют на результаты решения задачи.  Они могут быть качественны
ми и количественными. Примером качественных факторов могут слу
жить структурные связи . Определяющие факторы, описываемые ко
личественно, будем называть определяющими параметрами.  По от
ношению к исследованию определяющие параметры могут быть: 

• выбираемыми (управляемыми) ,  т.е .  проектными; 
• заданными,  не изменяемыми при исследовании. 
Последнее разделение объясняется тем,  что не все определяющие 

параметры представляется возможным выбирать. При создании СТС, 
как правило, имеет место преемственность: в создаваемой системе 
используются компоненты существующей системы. Комплектующие 
изделия поступают с уже определенными характеристиками. Некото
рые из параметров устанавливаются в результате неформализованно
го выбора на основании субъективных суждений руководителя. 

Зачастую ряд параметров задается исследователем (проектиров
щиком) с целью упростить задачу уменьшения альтернатив. К ним 
относятся параметры, слабо влияющие на выполнение требований к 
показателям качества и критерий предпочтения .  

Анализ альтернатив и выбор предпочтительного варианта произ
водятся на базе соответствующей математической модели .  Понятие 
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модели,  используемое в науке и технике, относится к различным 
формам упрощенного отображения реальности (физические , лин
гвистические , математические и др. ) ,  а также к различным подходам 
к схематизации (функциональные,  структурные,  операционные 
и др. ) .  Анализ и синтез сложных технических систем в основном ба
зируются на математическом моделировании, т.е . использовании ма
тематических моделей. Какие объективные свойства реального мира 
должны быть отражены в модели,  определяет цель моделирования . 
В задаче синтеза технической системы основой для формирования 
модели является математическая постановка задачи ,  которая в общем 
виде может быть представлена следующим образом :  

У(у 1 , . . .  , ур ) ; Х(х1 , . . .  , xn , xn+ I • . . .  , XN ) ; 

X; = l l x;, 1 1 . i = n + 1, . . . , N, s = 1, . . . , S; ; 

Zi ( X, У) � А/У},  j = l, . . .  , т, 

Zi ( X, Y) = Ai ( Y) ,  j = m, . . .  , М; 

extrK( X, У} ,  

где У - вектор технического задания, элементы которого представля
ют собой количественные и качественные требования к системе, Х 
вектор оптимизируемых переменных (синтезируемых компонентов) 
системы, содержащий n непрерывных и N-n дискретных компонен
тов. Матрица 1 1  X;s 1 1  представляет собой таблицу допустимых значений 
для дискретных оптимизируемых переменных. Требования к системе 
формулируются в виде совокупности равенств и неравенств. Характе
ристики синтезируемой системы описываются функциями �. а тре
бования к характеристикам - соответственно функциями Aj. 

Для глобальной оценки соответствия качеств синтезируемой сис
темы целям ее создания применяется критерий эффективности 
(функция цели) К, связанный с такой оценкой. Намлучщей считается 
система, для которой критерий достигает экстремального значения 
{минимума или максимума в зависимости от физической природы 
критерия) .  Компоненты задачи образуют математическую модель 
системы. 

Как правило, задачи проектирования изделий космической техни
ки, относящиеся к классу сложных технических систем, очень трудо
емкие. На практике разделяют общую задачу на ряд частных задач, и 
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каждую из них решают как самостоятельную. Операцию разделения 
целого на части называют декомпозицией. Так как все частные задачи 
взаимосвязаны, то смежные задачи считаются решенными. Путем 
итераций,  решая одну частную задачу за другой, приходят к решению 
общей задачи. При этом стремятся обеспечить системность решений 
частных задач (их согласованность и подчиненность достижению об
щей цели) - получить проект СТС, удовлетворяющий заданным тре
бованиям. 

На практике системность решения частных задач обеспечивается 
применением эвристических методов, методик, приемов, которые ак
кумулирует многолетний опыт проектных коллективов. Например, 
для согласования частных решений используются компоновочные 
чертежи РКН и данные, которые отражают результаты проектирова
ния и в которые вносятся изменения, возникающие в итеративном 
процессе проектирования. 

Приведеиные положения распространяются и на решение задачи 
синтеза сложной технической системы. Их реализация предусмотре
на в методе системного анализа - декомпозиции-субоптимизации, 
т.е . в каждой частной задаче выполняется своя частная оптимиза
ция - субоптимизация. Оптимальные решения частных задач, полу
ченные независимо, могут оказаться несогласующимися или даже 
противоречащими друг другу. Чтобы этого не случилось, необходим 
системный подход, который в данном случае выражается в подчине
нии критериев предпочтения в частных задачах критериям в выше
стоящих по иерархии задачах. Следовательно, необходима декомпо
зиция не только общей задачи ,  но и ее критерия предпочтения . В ре
зультате будет получена иерархическая система задач и критериев для 
них, на верхнем уровне которой будет некоторая общая задача и кри
терий предпочтения для ее решения. 

Цель декомпозиции - упростить решение сложной проблемы,  
обеспечить целостность (системность) ее  решения. В частности, цель 
декомпозиции генерального конструктора - расчленить общую зада
чу проектирования СТС, чтобы организовать процесс проектирова
ния, распределив частные задачи между подразделениями КБ (конст
рукторски й  отдел, отдел систем управления и т.д. ) .  При этом деком
позиция общей задачи проектирования основывается на опыте про
ектирования в данном КБ и на свойствах объекта проектирования. 

Общих методов непосредственного синтеза сложных технических 
систем практически не существует. Математические подходы, исполь
зуемые для определения наиболее предпочтительных (оптимальных) 
вариантов системы, существенно отличаются от иерархического уров
ня рассматриваемой системы и задач исследования. На этапе внешнего 
проектирования (в процессе формирования технического задания) ал-
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горитм синтеза, как правило, реализуется путем вариантных расчетов. 
Синтез начинается в первом приближении структуры и параметров 
системы и реализуется путем последовательных приближений на осно
ве оценки достигаемых значений показателей качества, эффективно
сти и стоимости по результатам моделирования системы со структурой 
и параметрами, постепенно приближающимися сначала к удовлетво
рительным, а затем к предпочтительным структурам и параметрам. 

На уровне проектирования в рамках опытно-конструкторских ра
бот задачи синтеза имеют свою специфику, которая заключается в 
следующем. Проектирование элементов системы протекает в рамках 
технической структуры системы по исходным данным, полученным 
при проектировании системы на этапе внешнего проектирования. 
Используемые модели отличаются большей детализацией свойств 
элементов и условий их функционирования. В частных задачах, сфор
мулированных по результатам декомпозиции, обычно используются 
численные методы решения задачи оптимизации. 

Большинство задач оптимизации сложных технических систем от
носится к задачам математического программирования. Их сущность 
сводится к отысканию такой совокупности параметров, которой со
ответствует экстремум (минимум или максимум) некоторой целевой 
функции.  Простановка любой задачи оптимизации предполагает на
личие следующих обязательных атрибутов: 

• математической модели объекта оптимизации; 
• области определения или существования модели, т.е .  ограниче-

ний,  которые требуют своего учета; 
• критерия оптимальности; 
• формулировки задачи (что требуется найти и в каком виде) .  
Математическая модель в этом перечне занимает первое место в 

связи с ее принципиальной важностью в задачах синтеза. Она должна 
удовлетворять следующему основному требованию: из всего многооб
разия факторов, характеризующих систему, должны учитываться 
только те , которые существенно влияют на результаты данного иссле
дования (например, на показатели эффективности, качества и т.п. ) .  

Математическая модель в простейшем представлении - это систе
ма математических описаний зависимостей между показателями ка
чества, эффективности и стоимости - с одной стороны,  и параметра
ми, характеризующими систему - с другой стороны .  

Выбор метода оптимизации в первую очередь зависит от типа це
левой функции и функций ограничения. К настоящему времени на
коплен большой арсенал методов оптимизации. Их анализ и реко
мендации по использованию выходят за рамки излагаемых материа
лов. Тем не менее некоторые из них будут обсуждаться при рассмот
рении частных проектных задач.  
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В некоторых случаях для решения задач синтеза систем исполь
зуются не результаты оптимизации , а результаты вариантных расче
тов, но в том и другом случаях следует говорить об алгоритмах опти
мизации .  

При весьма суmественной роли задач синтеза в их математическом 
изложении ими далеко не исчерпывается перечень проектных работ. 
Большинство из задач до настоящего времени не формализованы и 
требуют от разработчиков высочайшей эрудиции и способности при
нимать решения ,  опираясь на накопленный в отрасли опыт, умения 
использовать для принятия решений современных методов, методик 
и приемов, в том числе реализованных в компьютерных программах. 
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Глава 6 
ПРОЦЕСС РАЗРАБОТКИ 

КОСМИЧЕСКОЙ ПРОГРАММЫ 

Космическая инфраструктура. Последовательность работ в 

процессе разработки космической программы. Концепция косми
ческой программы. Архитектура космической программы. Фор
мирование требований к космической системе. Системное про
ектирование 

Разработка космической программы инициируется необходимо
стью решения тех или иных народно-хозяйственных, научных или 
оборонных задач с использованием средств ракетно-космической 
техники , а возможности ее реализации определяются потенциальны
ми возможностями космической инфраструктуры, которой распола
гает государство. 

Космическая инфраструктура включает в свой состав космические 
средства (совокупность орбитальных средств, средств подготовки , 
выведения и управления космическими аппаратами и технических 
средств, обеспечиваютих их эксплуатацию) , а также предприятия 
(Н И И, КБ, заводы) и службы,  обеспечиваюшие разработку, изготов
ление, испытание,  эксплуатацию и управление всеми видами работ -
от уровня государства до уровня низовых подразделений. Ее аналогом 
является, например, городская инфраструктура, включающая в свой 
состав все средства и службы городского хозяйства, обеспечивающие 
жизнедеятельность и развитие города. 

Средства космической инфраструктуры можно условно разделить 
на четыре группы, соответствующие укрупненному представлению 
жизненного цикла сложной технической системы (рис. 6 . 1 ) .  В первую 
группу входят научно-исследовательские институты, конструктор
ские бюро и другие научные и инженерные организации соответст
вующего профиля . Во вторую - производственные организации, 
обеспечивающие изготовление изделий космической техники.  В тре
тью группу - испытательные центры и другие организации, связан
ные с испытаниями как отдельных составных частей,  так и изделий 
космической техники в целом.  В четвертую - организации и средст
ва, обеспечивающие эксплуатацию и подготовку к пускам, пуски всех 
видов летательных аппаратов, а также все операции по сопровожде
нию полетов космических аппаратов в процессе их функционирова
ния в космическом пространстве . 
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КОСМИЧЕСКАЯ 
ИНФРАСТРУКТУРА 

...-- ....._ 

Организации ,  Про извод- Эксперимен- Организации 

обеспечивающие ственная тальная и средства, 

Н ИОКР база база обеспечивающие 
эксплуатацию РКТ 

/\ ! нии � н КБ 1 � Завод � Стенд ! Наземные Орби-
службы и тальные 

1 нии r- н КБ 1 ---1 Завод ---1 Стенд 1 средства средства 

нпо 
Рис. 6. 1 .  Космическая инфраструктура: 
НИОКР - научно-исследовательские и опытно-конструкторские работы; РКТ -
ракетно-космическая техника; НИИ - научно-исследовательский иститут; КБ 
конструкторское бюро; НПО - научно-производственное объединение 

Большинство средств космической инфраструктуры четвертой 
группы размещено на <<полигонах запуска>> - космодромах. В составе 
космодрома находятся:  наземные объекты технических и стартовых 
комплексов, обеспечивающих подготовку и запуски космических ра
кетных комплексов различного назначения; средства наземного ком
плекса управления и комплекса посадки и обслуживания, а также на
земные и водные поля падения отработавших частей РН; железнодо
рожные и грунтовые (бетонные) дороги, обеспечивающие сопряжение 
с транспортными дорогами страны;  жилой город; объекты социального 
и культурного назначения;  аэродром; кислородно-азотный завод; хра
нилища отдельных видов ракетного топлива; системы энерго- , водо- и 
теплоснабжения; системы внутренних транспортных коммуникаций, 
связи и т.д. В укрупненном виде типовой состав наземной космиче
ской инфраструктуры космодрома показан на рис. 6.2 . 

Для создания космодрома большое значение имеет выбор места 
его расположения, на который влияют многие факторы: 

• трассы полета и поля падения отработанных частей РКН; 
• сейсмичность района; механические характеристики грунта; 
• наличие и состояние грунтовых вод; наличие рек или водоемов, 

необходимых для систем водоснабжения создаваемых объектов; 
• климатические и метеорологические условия и др. 
На структуру построения и состав объектов космодрома сущест

венное влияние оказывают географические координаты его располо-
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гi Технические 
комплексы 
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t-- Стартовые 
комплексы 

Аэродромы ,  
ж.-д. станции,  

коммуникации 
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комплексы 
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1 КОСМОДРОМ f-- ные службы 
и структуры 
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тельный 
комплекс Поисково-

спасательные 

Районы 
службы 

'-- падения 
отделяющихся 

частей  

Рис. 6.2. Типовой состав наземной инфраструктуры космодрома 

жения, объем выполняемых отечественных и международных про
грамм, номенклатура (класс) применяемых ракет, уровень развития 
техники и состояние экономики государства. 

В настоящее время на территории России расположено три поли
гона запуска (космодрома) : Плесецк (г. Мирный в Архангельской об
ласти) , Капустин Яр (в  Волгоградской области) и Свободный (в 
Амурской области) .  Кроме того, значительное количество пусков в 
интересах России осуществляется с полигона запуска Байконур, на
ходящегося на территории Казахстана, арендуемого Россией и (в со
ответствии с достигнутыми договоренностями) , являющегося межго
сударственным полигоном стран СНГ. 

П одавляющее большинство запусков осуществляется с космо
дромов Плесецк и Байко нур . В составе космодрома Плесецк 
имеются стартовые комплексы для запуска РКН <<Союз» , « Мол
НИЯ>> , « Циклон» , «Рокот>> и <•Космос>> . Здесь же сооружается уни
версальный стартовый комплекс для создаваем ого семейства 
РКН «Ангара» . 

С космодрома Байконур стартуют РКН <<Протон>> , <<Зенит-2>> , <<Со
юз-У>> , «Союз-У2>> , <<Молния- М», <<Циклон-2», <•Рокот>> , <<Днепр>> . Пока 
это единственная база у России для реализации пилотируемых про-
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грамм и запуска тяжелых полезных грузов, в том числе на геостацио
нарную орбиту. 

Космодром Свободный,  созданный на базе воинской части ра
кетных войск стратегического назначения , ориентирован на запуск 
РКН легкого класса;  официальный статус космодрома получен в 
1 996 г. Для запуска РКН планировалось использовать имеющиеся 
шахтные пусковые установки .  С этого полигона уже стартовали 
РКН <<Старт- 1 >> . 

Космодром Капустин Яр,  являющийся старейшим из российских 
ракетных полигонов (отсюда в 1 947 г. стартовала первая в нашей 
стране ракета дальнего действия) ,  использовался для запуска РКН до 
конца 1 970-х гг. 

На рис. 6. 3 в качестве примера, представлено расположение основ
ных объектов космодромах Плесецк и Байконур. Следует заметить, что 
отдельные фрагменты космической инфраструктуры могут принадле
жать разным государственным ведомствам (Министерству обороны,  
Российскому космическому агентству, Академии наук и др. )  

Вся космическая деятельность в России осуществляется в рамках 
Федеральной (национальной) космической программы, которая со
держит ряд тематических разделов, включающих космические про
граммы целевого назначения.  Спектр космических программ чрезвы
чайно широк - от известных программ космической связи («Мол
НИЯ>> , <<Орбита>> , <<Горизонт») , программ исследования других планет 
(<<Марс» , « Венера») и небесных тел (<<Вега>>) до предлагаемых про
грамм по производству в космосе и даже погребениям в космосе. 

В настоящее время после принятия закона Российской Федерации 
<<0 космической деятельности» функция разработки Федеральной 
космической программы России передана Федеральному космиче
скому агентству (Роскосмос) . 

Космическая программа на определенный период включает, как 
правило, предложения научно-исследовательских учреждений и го
ловных конструкторских бюро по РКТ. Все эти предложения и заявки 
обрабатываются в Роскосмосе с привлечением головных отраслевых 
научно-исследовательских институтов и Российской академии наук. 
Заключительным документом этой процедуры является проект Феде
ральной космической программы, содержащий в себе программы 
долгосрочных работ, ежегодные программы-планы реализации кос
мических проектов, планы запусков космических аппаратов (КА).  

После утверждения на государственном уровне Федеральной 
космической программы в соответствии с годовыми планами Рос
космос размещает на предприятиях государственный заказ на раз
работку, создание и применение ракетно-космической техники ,  а 
также на проведение в рамках федеральной космической програм-
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РН РН РН " Рокот" " Протон " Аэродром " Uиклон " 

а) 

б) 

Рис. 6.3. Расположение основных объектов космодрома: 
а - на Байконуре; б - в Плесецке 

РН " Зен ит" 

' "Союз",  " Молния " 

81  



мы работ по исследованию и использованию космоса в народ
но-хозяйственных и научных целях. 

Разработка и реализация космической программы предполагают 
широкий круг работ по управлению и обеспечению целенаправлен
ной деятельности для достижения конкретной цели с использованием 
средств ракетно-космической техники , основу которых составляет 
соответствуюшая сложная техническая система. Системотехника 
применительно к этим работам предполагает тшательное исследова
ние потребностей заказчика, преобразование их в функциональные 
требования, разработку архитектуры проектируемой системы, кото
рая выполнила бы эти требования ,  распределение требований по 
компонентам системы, а также контроль за тем ,  чтобы результирую
щий продукт соответствовал потребностям заказчика. 

Первая фаза работ по разработке космической программы в соот
ветствии с системным подходом включает в себя ряд систематехниче
ских процедур, последовательность которых представлена ниже: 

• определение целей космической программы; 
• формирование требований и ограничений;  
• разработка концепции программы; 
• формирование архитектуры космической программы; 
• оценка программы; 
• формирование требований к космической системе. 
Определение главных формальных целей на заданный период пред

варяет обычно какое-то программное заявление или решение на са
мом высоком государственном уровне. Примерами таких целей могут 
быть: решение руководства СССР о запуске первого искусственного 
спутника Земли ,  заявление президента США Джана Кеннеди о пило
тируемом полете на Луну, решение Правительства РФ об исследова
нии Солнца с помощью универсального КА по программе Россий
ской академии наук и т.д. Определение целей осуществляется в рам
ках поисковых работ для оценки потенциальных потребностей поль
зователя (пользователей) . 

Обычно космическая программа преследует несколько целей, ко
торые могут быть определены в двух категориях: главные и дополни
тельные (второстепенные) .  Какие-то из второстепенных целей могут 
быть достигнуты с использованием имеющегося оборудования и обо
рудования, предназначенного для решения главной задачи, а некото
рые из них потребуют дополнительного оборудования. 

В качестве примера главной цели может бьпь доставка лунного грун
та, реализованная в рамках лунной космической программы (КА <Jly
нa- 16>> , <Jlyнa-20>> , <Jlyнa-24>>) .  К целям второстепенным, как правило, 
относятся «попутные>> исследования, например, влияния космического 
пространства на оптические характеристики солнечных батарей и др. 
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Такое представление целей, сформулированных в достаточно об
шем виде , характерно для начала разработки .  Однако для последую
шик работ описание формулируется в виде совокупности требований, 
которые обязательно должны быть выражены в количественных по
казателях желаемого результата. 

Формирование требований и ограничений по существу является про
цессом преобразования целей, представляемых обычно в качественном 
виде, в количественные показатели. Например, при создании метеоро
логической системы ее целью является обеспечение народного хозяй
ства фактическими данными о текущем состоянии погоды, кратко
срочными и долгосрочными прогнозами погоды, предупреждение об 
опасных явлениях погоды. Требования же будут включать в свой состав 
такие показатели,  как район наблюдения, пространствеиное разреше
ние, периодичность наблюдений и т.п. Характерными ограничениями 
на этом уровне могут быть, например, располагаемые финансовые 
средства, время создания, время активного существования. 

Принято различать функциональные требования , которые опреде
ляют меру того, как космические системы будут достигать цели, экс
плуатационные и экономические требования.  Эксплуатационные 
требования определяют, как создаваемые системы будут функциони
ровать и как пользователь будет взаимодействовать с ними для дости
жения цели.  Экономические требования определяют стоимостные 
показатели достижения целей. 

Установление корректных количественных требований на этом 
(самом верхнем уровне) - задача чрезвычайно трудная, что связано, 
как правило, с новизной решаемых задач или их сложностью. Поэто
му на практике устанавливаются некоторые предварительные числен
ные требования, а затем в итеративном режиме определяются их но
вые, становящиеся директивными для будущих систем, значения. 

Разработка концепции космической программы является одним из 
наиболее ответственных этапов разработки программы и требует 
большого опыта и широкой эрудиции. На этом этапе в первую оче
редь формируется общий замысел о том , как будущие космические 
системы будут функционировать на практике.  Он находит отражение 
в схематизированном виде, в частности, в схемном решении разраба
тываемой в рамках конкретной космической программы космиче
ской системы, в схеме полета, схеме функционирования, в схеме про
ведения экспериментов и т.д. 

Формирование архитектуры космической программы базируется 
на концепции программы и по существу является разновидностью 
первичного функционального описания космической системы,  соз
даваемой для реализации заявленных целей .  Формально эта процеду
ра сводится к определению некоторого набора средств и атрибутов,  
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выведения 

Рис. 6.4. Архитектура космической проrраммы 

определяемого концепцией космической программы, и является пер
вым шагом процедуры синтеза космических систем. Этот набор для 
подавляющего числа космических программ включает компоненты 
(рис. 6 .4) ,  приведеиные ниже: 

• объект космической программы; 
• орбиту или группу орбит; 
• полезный груз космического аппарата; 
• космическую платформу; 
• космический ракетный комплекс; 
• наземный комплекс управления ; 

84 



• комплекс средств приема и обработки информации;  
• средства связи . 
В этом перечне находятся как технические средства, так и некото

рые обязательные для любой космической программы атрибуты , такие 
как объект космической про граммы, управление, орбиты (траектории) . 

Объект - это нечто, с чем взаимодействует полезная нагрузка КА, 
или что воспринимается средствами полезной нагрузки КА, напри
мер: для метеорологических систем - электромагнитные излучения, 
несущие в себе информацию о температуре атмосферы,  влажности 
атмосферы и т.д. ;  для навигационных систем - электромагнитные 
излучения, несущие в себе информацию о координатах и параметрах 
движения различных объектов (судов, самолетов, автомобилей и дру
гих подвижных и неподвижных объектов) ; для связных систем -
электромагнитные излучения, несущие в себе различного вида сигна
лы (между передающими и приемными терминалами) . 

Принципиальным в этой связи является выбор диапазона электро
магнитного спектра, который будет использоваться, так как от этого 
зависит тип чувствительного элемента в составе полезной нагрузки , 
потребная МОЩНОСТЬ И Т.Д. 

Орбиты (траектории) назначения включают в себя не только соб
ственно рабочие орбиты, но также исходные и переходные орбиты, а 
также траектории схода с рабочих орбит и входа в атмосферу (для не
которых типов КА). В настоящее время наибольшее применение на
ходят следующие типы целевых орбит: 

• геостационарная и околостационарные с наклонениями 5 . . .  7" 
для связных, информационных, ретрансляционных систем, а также 
для ряда разведывательных КА; 

• высококруговые высотой 20 000 км, наклонением 63 . . .  65" для 
глобальной навигационной системы; 

• высокоэллиптические для связи и систем контроля за пусками ра
кет (с апогеем до 36 000 км и наклонением 63 . . .  72") и для проведения ас
трономических и геофизических исследований (с апогеем до 200 000 км 
и наклонением 0 . . .  65") ;  

• околоземные низко- и средневысокие орбиты, среди которых при
нято вьщелять полярные, приполярные и солнечно-синхронные орбиты 
с высотами от 300 до 2000 км и наклонениями 97 . . .  1 1  о·. Низкие орбиты 
используются для проведения различных экспериментов. Полярные ор
биты активно используются связными, юстировочными и низковысот
ными навигационными КА, а солнечно-синхронные характерны для 
метеорологических, геофизических и разведывательных КА; 

• траектории полета к телам Солнечной и других систем. Это, как 
правило, уникальные траектории для автоматических межпланетных 
станций и пилотируемых экспедиций (на Луну, Марс и т.п . ) . 
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Полезный груз для подавляющего числа космических систем - это 
целевое оборудование и Программное обеспечение, с помощью кото
рого осуществляется взаимодействие с объектом, например, прием
инки электромагнитных излучений, средства обработки и передачи 
информации и т.д. Для других систем,  имеющих транспортную на
правленность, полезным грузом является транспортируемый груз, 
включая людей, находящихся на борту аппарата. 

Космическая платформа (служебные системы космического аппа
рата) - это совокупность оборудования и программною обеспече
ния, предназначенного для поддержания условий функционирования 
целевой аппаратуры (полезного груза) ,  управления пространствеи
ным положением КА, формирования параметров орбиты и т.д. 

Космический аппарат при такой формализации есть полезный груз 
плюс космическая платформа. Космический аппарат является элемен
том орбитальной структуры космической системы и ,  в свою очередь, 
является полезным грузом для средств выведения .  

Космический ракетный комплекс включает в свой состав средства 
выведения (СрВ) - в общем случае РН и РБ, и средства наземной 
инфраструктуры,  обеспечивающие их подготовку к пуску, пуск и 
управление на активном участке траектории. Так как массы выво
димых в космическое пространство объектов и их рабочие орбиты 
изменяются в очень широком диапазоне (от десятков килограммов 
до десятков тонн и более ) ,  то и потребная грузоподъемность 
средств выведения изменяется соответственно. Принято различать 
несколько классов РКН : легкого класса (до 5 т) , среднего класса 
(от 5 до 1 5  т) ,  тяжелого класса (от 1 5  до 50 т) и сверхтяжелого клас
са (свыше 50 т) .  

В настоящее время в состав российских средств выведения входит 
шесть типов РКН (<<Циклон>> , «Молния>> , «Космос>> , «Союз» , <<Зенит>> 
и <<Протон») ,  пять конверсионных РН («Старт» , <<Старт- 1 » , <<Стрела>> , 
<<Рокот>> и «Днепр>>) и пять разгонных блоков («ДМ>> , «Икар>> , <<Фре
гат>> , <<Бриз-М» , <<Бриз-КМ>>) .  

Наземный комплекс управления - это комплекс стационарных и 
подвижных систем и средств обмена командно-программной , теле
метрической и траекторной информацией с РКН и КА, средств связи 
и автоматизированного сбора и обработки информации с необходи
мым математическим обеспечением, предназначенный для управле
ния всей совокупностью КА, функционирующих в космическом про
странстве .  Средства комплекса размещаются на командно-измери
тельных пунктах, центральном командном пункте Министерства обо
роны,  центральных пунктах управления различными типами КА и в 
Центре управления полетом ( ЦУП) космических аппаратов, в том 
числе пилотируемых. 
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Комплекс средств приема и обработки информации включает в свой 
состав организационные и технические средства (службы,  оборудова
ние, программвое обеспечение и т.д. ) ,  необходимые для обработки и 
распределения целевых информационных потоков. 

Средства связи - это совокупность средств, обеспечивающих 
связь между всеми компонентами космической системы. 

Следует иметь в виду, что в процессе разработки программы прак
тически каждый компонент архитектуры может быть представлен в 
вариантах, которые в различных взаимоприемлемых сочетаниях и со
ставляют возможные альтернативные варианты реализации космиче
ской программы. Формирование перечия возможных альтернатив ре
шения задач, характерных для космической деятельности, является 
напряженной творческой работой, для облегчения и ускорения кото
рой разработано много эвристических способов и методик (напри
мер, мозговой штурм, деловые игры и др. ) .  

Оценка программы (как составляющая процедуры синтеза) необхо
дима прежде всего для определения ее основных показателей качества 
и эффективности, а также выбора предпочтительного варианта про
граммы для дальнейшей его детализации. По существу речь идет о 
функционально-структурном комплексном анализе сложной техни
ческой системы,  ключевыми работами которого являются: обоснова
ние структурно-функциональной схемы системы и основных такти
ко-технических характеристик средств системы; формирование аль
тернативных вариантов построения системы; обоснование предпоч
тительного варианта на основе оценок показателей эффективности, 
потребных ресурсов,  реализуемости и др. 

Так как ядром - материальной основой каждой космической про
граммы - являются конкретные космические (или ракетно-космиче
ские) системы, то следующим этапом является разработка требова
ний к соответствующей системе. 

Формирование требований к космической системе. Требования к 
системам, в которых летательные аппараты являются главными эле
ментами ,  имеют особенности, связанные с использованием аппара
тов для решения целевых задач. 

Перечень основных групп таких требований для большинства кос
мических систем (информационного типа) может выглядеть следую
щим образом. 

• Требования, обусловленные характеристиками объектов внеш
ней среды, на которые направлены действия главных элементов. 
Например, требования к разрешению и спектральным характери
стикам целевой аппаратуры космической системы наблюдения, 
требования к диапазону частот для космической системы связи 
и т.д.  
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• Требования к операциям. Это, как правило, баллистические тре
бования, т .е .  требования к движению РКН и КА относительно объек
тов внешней среды, на которые направлены действия главных эле
ментов. 

Исследовательские и проектные работы, представленные выше , 
относятся к верхнему уровню иерархической системы работ по созда
нию космической системы, реализуемых в процессе системного про

ектирования, в рамках обоснования необходимости создания систе
мы,  результатом которого является техническое задание (ТЗ) на ОКР. 

Основной составляющей этого процесса являются комплексные 
исследования по определению структуры системы и диапазона зна
чений параметров системы, обеспечивающих достижение постав
ленной перед системой цели .  Цель и основные задачи системного 
проектирования могут быть сформулированы в самом общем виде 
следующим образом. 

Цель - обоснование выбора варианта построения и развития сис
темы, структуры и основных тактико-технических характеристик с 
учетом прогнозируемых изменений внешней среды. 

Основные задачи следующие. 
• Системный анализ целей и задач системы на достаточно дли

тельный прогнозируемый период ее применения. 
• Исследование условий функционирования системы с учетом 

прогнозируемых изменений внешней обстановки,  оценка динамики 
основных факторов, воздействующих на систему. 

• Разработка общесистемных научно-технических решений, обес
печивающих единую техническую политику при создании и развер
тывании системы. 

• Обоснование рационального варианта построения и развития 
системы, ее структуры и основных тактико-технических характери
стик с оценкой эффективности , устойчивости системы и ресурсов, 
необходимых для реализации. 

• Анализ результатов фундаментальных и поисковых исследова
ний (отечественных и зарубежных) с целью оценки возможности их 
использования при разработке системы. 

• Анализ реализуемости альтернативных вариантов системы с 
учетом ресурсных ограничений и обоснование этапности создания 
системы. 

Взаимосвязь целей и задач системного проектирования показана 
на рис. 6 . 5 . На этом же рисунке показаны основные виды работ, вы
полняемых в его процессе.  

Сложные технические системы, такие как космические системы 
(космические комплексы ,  космические ракетные комплексы 
и т .п . ) ,  как объекты проектирования требуют привлечение большо-
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Uель системного проекта: 
формирование и оценка вариантов КП и обоснование требований 

к основным ТТХ реализующей ее космической системы 
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этапности создания 

исходных данных с учетом 
и развития КП ограничений 

Анализ состояния 
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проrнозирование требований к КС, возможностей 
научно-технических реализующей КП производственной 

достижений и эксперимен-
тальной баз 

� 1 � 
Формирование ТЗ на О КР по космической системе 

и ее основным компонентам 

Рис. 6.5. Содержание основных работ системного проектирования: 
ТТХ - тактико-технические характеристики; КП - космическая проrрамма; КС 
космическая система; ОКР - опытно-конструкторские работы 

го числа специалистов,  использующих разнообразные методы ис
следований. Отсюда следует востребованность для систематехниче
ских исследований широкообразованных многогранных специали
стов,  которые могут рассматривать сложную техническую систему 
как единое целое , отслеживая баланс самых различных интересов: 
технических характеристик, экономических показателей, окружаю
Шей среды и т.д. 
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Значение систематехнических работ особенно велико на ранних 
этапах планирования, формирования концепции и определения тре
бований к системе. Концептуальные систематехнические ошибки 
всегда были самыми тяжелыми по последствиям.  

В процессе последующих проектно-конструкторских работ сис
темный инженер отслеживает сбалансированность требований всех 
участников работ, разрешает междисциплинарные проблемы, выпол
няет поэтапные обзоры и т.д. 

В процессе изготовления изделий внимание системного инженера 
фокусируется на соответствии возможностей системы заявленным ха
рактеристикам.  

В процессе эксплуатации системы системный инженер оценивает 
предлагаемые изменения в системе, определяет ее эффективность и со
действует внедрению прогрессивных изменений, модификаций и т.п. 

Большинство (примерно 80%) решений, определяющих эффек
тивность создаваемой системы, принимается на этапе выбора схемно
го решения и в процессе разработки эскизного проекта соответствую
щих изделий, включающего в себя чертежи общего вида и компонов
ки, укрупненные проработки конструкции важнейших агрегатов с 
расчетом их на прочность, массовые сводки. 

Основная же доля финансовых затрат на разработку технической 
системы приходится на создание технического (рабочего) проекта, 
разработку и изготовление многочисленных и сложных испытатель
ных стендов, производство экспериментальных (опытных) образцов и 
проведение стендовых и летных испытаний. 
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Глава 7 
КОСМИЧЕСКИЙ РАКЕТНЫЙ КОМПЛЕКС 

Задачи, возлагаемые на космический ракетный комплекс. Вари
анты структурных схем. Взаимное влияние РН и других компо
нентов КРК. Состав требований к РКН. Унификация компонен
тов комплекса 

В соответствии со сложившейся в отечествен ной космонавтике 
терминологией под космическим ракетным комплексом (КРК) пони
мается совокупность ракеты-носителя конкретного типа (базовой) с 
ее возможными модификациями, технических средств, сооружений с 
техническими системами и коммуникациями, предназначенных для 
проведения заданной технологии работ. Основные составные части 
КРК представлены на рис .  7 . 1 . Их условно можно разделить на две 
группы: средства выведения и средства наземного обеспечения (на
земный комплекс).  

Средства выведения (более полное название - средства выведе
ния орбитальных средств) предназначены для доставки орбитальных 
средств с поверхности планеты в заданные области космического 
пространства с заданными параметрами движения. Принято разли
чать два класса таких средств - ракеты-носители и разгонные блоки 
(межорбитальные транспортные аппараты) .  

В соответствии с последовательностью системотехнических про
цедур процессу создания КРК предшествуют поисковые научно-ис
следовательские работы по обоснованию необходимости его созда-

Рис. 7. 1 .  Принципиальный состав космическою ракетною комплекса: 
РКН - ракета косм ического назначения;  ТК РН - технический ком плекс 
РН ; Т К  Р КН - технический ком плекс РКН ; СК Р КН - стартовый ком 
плекс Р КН ; АСУП П  - автоматизированная система управления подготов
кой и пуском ; КС И СО - ком плекс средств измерени й , сбора и обработки 
информаци и  
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ния . Собственно создание КРК начинается с анализа целей системы 
вышестоящего уровня (надсистемы) - ракетно-космического ком
плекса ( РКК) - и определения задач, возлагаемых на создаваемый 
комплекс. 

Если первые КРК, созданные на базе межконтинентальных ракет 
и их модификаций , решали одну задачу - сообщение полезному гру
зу скорости , необходимой для формирования орбиты ИСЗ или отлет
ной траектории для полета к другим небесным телам , то круг задач по 
мере развития космической техники расширился и продолжает рас
ширяться. К новым транспортным задачам КРК можно отнести сле
дующие: 

о транспортное обслуживание пилотируемых космических стан
ций , включая : 

- смену экипажа; 
- доставку на борт станции расходных материалов, исследователь-

ского и специального оборудования; 
- возвращение на Землю результатов экспериментов, исследова

тельского и специального оборудования, например, для детального 
изучения их на Земле после длительного их функционирования в кос
мическом пространстве ; 

о сбор и удаление с орбит «космического мусора>> ; 
о удаление радиоактивных и высокотоксичных отходов с Земли в 

дальний космос; 
о обеспечение космического туризма. 
Приведенный перечень задач далеко не полон. 
Очевидно, что для решения любой возникшей задачи преЖде всего 

исследуются возможности парка средств выведения существующих 
КРК. В случае , когда по каким-то причинам существующие средства 
не соответствуют возлагаемым задачам , рассматриваются проекты их 
модернизации, направленные на удовлетворение новых требований. 
Решение о создании нового КРК принимается для придания нацио
нальному парку средств выведения каких-то новых свойств или по
вышения его эффективности как для обеспечения национальной кос
мической программы, так и для увеличения конкурентоспособности 
на рынке пусковых услуг. 

Выбор варианта КРК осуществляется в рамках <<внешнего>> ( сис
темного) проектирования по техническому заданию (ТЗ) , содержаще
му требования к составу и тактико-техническим характеристикам , 
эксплуатационные требования и др. ,  удовлетворение которым должен 
обеспечивать создаваемый комплекс. Понятие <<внешнее>> проектиро
вание здесь используется по отношению к «Внутреннему>> проектиро
ванию - проектированию компонентов КРК (например, средств вы
ведения , стартового комплекса и т.д. ) . 
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Одной из принципиальных проблем внешнего проектирования 
является решение задачи синтеза сложной технической системы 
(КРК в данном случае) ,  специфической особенностью которой явля
ется разнообразие возможных вариантов структурных схе.м КРК, от
личающихся друг от друга рядом схемообразующих признаков, в ча
стности : 

• степенью мобильности (стационарные, подвижные) ; 
• местом размещения РКН в момент старта (наземные, корабель

ные и др. ) ;  
• статусом РКН - с беспилотным КА в составе полезного груза 

или с пилотируемым КА; 
• кратностью использования материальной части РКН ( одноразо

вые, частично многоразовые, полностью многоразовые) .  
В частности , структура КРК, представленная на рис. 7 . 1 , харак

терна для КРК наземного базирования, в составе которой предпола
гается использование одноразовых беспилотных РКН .  Следует отме
тить, что кроме специально создаваемых для нового КРК компонен
тов наземного комплекса (средств наземного обеспечения) ,  в его со
став могут привлекаться средства наземной инфраструктуры космо
дромов, которые используются в составе различных КРК. Примером 
таких средств могут быть средства измерений , сбора и обработки 
информации. 

Любая другая комбинация из приведеиных выше схемообразую
щих признаков приведет, как правило, к другому виду структурной 
схемы КРК. В качестве примера на рис. 7 .2 представлена структура 
КРК «Энергия>> - <<Буран>> , в составе полезного груза которого бьm 
предусмотрен возвращаемый пилотируемый космический аппарат 
(воздушно-космический самолет) . 

Еще одним примером разнообразия структурных схем может слу
жить КРК морского базирования Sea Launch, состоящий из четырех 
сегментов: 

1 ) морской сегмент - сборочио-командное судно ( Sea Launch 
Commandeг) и плавучая платформа (<<Одиссей>>) с необходимыми су
довыми системами ,  обеспечивающими безопасность мореплавания, а 
также поддержку функционирования технологического оборудования 
и пуска РКН . В этом сегменте сборочио-командное судно выполняет 
функции плавучего технического комплекса и центра управления по
летами ,  а плавучая платформа выполняет функции стартового ком
плекса; 

2) ракетный сегмент - РН <<Зенит-ЗSL>> и разгонный блок 
<<ДM-SL»; 

3) базовый порт - территория в порте Лонг- Бич (США) ,  оборудо
ванная соответствующим образом и приспособленная для подготовки 
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судов, РН и КГЧ (разгонного блока, КА и головного обтекателя) к 
выходу в район пуска; 

4) континентальный сегмент - совокупность оборудования и 
средств для доставки составных частей РКН и компонентов топлива в 
nорт для погрузки и размещения их на транспортировочном судне , и 
обеспечение контроля за безопасностью транспортировки. 

Достоинством морского КРК я вляется его мобильность в пре
делах океанских акваторий ,  что позволяет выбирать географиче
скую широту старта в соответствии с требуемым наклонением ор
биты для выводимого полезного груза с целью реализации макси
мальной массовой отдачи средств выведений,  используемых в со
ставе такого КРК. 

В частности, для запусков И СЗ на геостационарную или геопере
ходные орбиты место для морского сегмента КРК выбирается в пре
дельно близком к экватору месте. 

К недостаткам такого КРК следует отнести достаточно большое 
время подготовки к пуску и наличие ограничения на пуск, связанное 
с волнением моря. 

В КРК с воздушным стартом и стартом с подводной лодки функ
uии стартового комплекса выполняют самолет и подводная лодка 
соответственно, а все остальные комплексы расположены на конти
ненте. 

В частности, успешно функционирует КРК на базе тяжелого бом
бардировщика Б-52 и твердотопливной РКН Pegasus. В России разра
ботано несколько проектов таких КРК на базе тяжелого бомбарди
ровщика Ту- 1 60 и РКН «Бурлак» , <<ШтилЬ» ; известны также проекты 
КРК на базе самолета «Конкорд>> и РКН «Диана>> (Германия) ,  и на 
базе самолета Боинг-747 и РКН WNAL. Следует отметить, что в этих 
вариантах предусмотрено различное расположение РКН: под фюзе
ляжем (проект «БурлаК>>) ,  над фюзеляжем (проект WNAL) , внутри 
фюзеляжа (РКН Pegasus, проект <<Штиль») .  

Общие достоинства КРК воздушного базирования: 
• возможность запуска КА с любой широты, наиболее энергетиче

ски выгодного для достижения заданного наклонения орбиты; 
• использование энергетики самолета-носителя для обеспечения 

благоприятных стартовых условий для РКН по скорости и высоте ; 
• возможность выбора зон отчуждения, вплоть до сброса отрабо

танных ракетных блоков в океан; 
К основным недостаткам следует отнести : 
• ограничение по массе РКН, связанное с конечной грузоподъем

ностью самолета-носителя, что отражается на максимально возмож
ной массе выводимого полезного груза, которая составляет в настоя
щее время около 1 т; 
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о ограничения для аэродромов по стартовой массе самолетов-но
сителей ; 

о сложность динамики сброса РКН с самолета; 
о сложность обеспечения тепловых режимов на борту самоле

та-носителя , особенно при использовании криогенных компонентов 
топлива; 

о сложность обеспечения посадки самолета с РКН на борту при 
отмене старта по каким-либо причинам. 

При всем многообразии состава и структур КРК принципиально 
важным является полнота функций с тем, чтобы бьm обеспечен весь 
цикл работ по подготовке средств выведения к пуску и самого пуска. 

Другой круг проблем, характерный для процедур принятия реше
ний в процессе внешнего проектирования, связан со сложностью вза
имных в.t1uяний компонентов структуры КРК (РКН, технический ком
плекс, стартовый комплекс и др. ) .  

Влияние РКН на другие компоненты, входящие в состав КРК, лег
ко прослеживается также из соотношений, определяющих основные 
характеристики комплекса систем наземного обеспечения (массовые, 
геометрические, экономические и др. ) .  В частности, подавляющее 
число массовых характеристик оборудования РКН и устройств назем
ного комплекса являются явными функциями стартовой массы РКН, 
которые в общем виде представляются как 

(7 . 1 ) 

где т; - масса i-го оборудования или устройства; М0 - стартовая 
масса РКН; К; , о; , Ь; - константы, значения которых соответствуют 
i-му оборудованию или устройству. 

Такая же закономерность наблюдается при рассмотрении соотно
шений ,  используемых для оценки составляющих затрат на разработ
ку, изготовление и эксплуатацию средств наземного комплекса. На
пример, подавляюще большинство зависимостей для оценки состав
ляющих затрат имеют вид 

(7. 2) 

где К, о; , Ь; ,  d; - константы, значения которых соответствуют как 
особенностям комплекса, так и особенностям РКН, в частности К 
коэффициент автоматизации комплекса, а о; , Ь; ,  d; - коэффициен
ты, зависящие от вида топлива. 

Габаритно-массовые характеристики, кроме того, во многом опре
деляют схемы сборки РКН и метод предстартовой подготовки ,  кото
рые требуют наличия определенного набора элементов систем назем
ного обеспечения. 
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Влияние типа топлива отражается на принятии тех или иных мер 
безопасности,  связанных с токсичностью или пожара- и взрывабезо
nасностью компонентов топлива, когда речь идет об использовании 
азотного тетроксида, несимметричного деметилгидразина, кислоро
да, водорода и др. ,  или при создании производственной базы для про
изводства тех или иных компонентов, учитывая необходимость их 
транспортировки в больших объемах с удаленных от СП районов, ко
гда речь идет об использовании в тяжелых носителях криогенных 
компонентов. 

Еще более ощутимым влиянием на комплекс средств наземного 
обеспечения является выбор между жидкими компонентами топлива 
и твердыми топливами. В последнем случае отпадает необходимость в 
заправочных средствах, вносящих существенный вклад в экономиче
ские характеристики комплекса, и в многочисленном оборудовании 
для предстартовых испытаний РН , что в совокупности существенно 
упрощает и удешевляет наземные средства обслуживания. 

Совместное влияние массовых характеристик и состава топлива 
можно проиллюстрировать на примере выбора безопасного расстоя
ния между основными элементами стартовой позиции КРК при фор
мировании генерального плана размещения основных систем назем
ного обеспечения. В частности, исходя из допустимой величины из
быточного давления во фронте ударной волны !!.рФ , безопасное рас
стояние L можно оценить с использованием следующей зависимости: 

(7 . 3) 

где L - безопасное расстояние, м ; М тнт - тротиловый эквивалент 
взрыва, кг; !!.рФ - избыточное давление, М Па. 

Допустимые величины избыточного давления для некоторых ти
повых объектов космодрома приведены в табл. 7 . 1 .  

Исходя из соотношения между величиной тротилового эквивален
та и массой топлива, для различных пар компонентов топлива могут 
быть определены безопасные расстояния между основными объекта
ми комплекса и РКН различной массы (табл. 7 .2) с учетом приведеи
ных выше значений избыточного давления во фронте ударной волны. 

В свою очередь, характеристики объектов наземного комплекса и 
технология обслуживания могут оказывать существенное влияние на 
РКН. Показательным в этом отношении является состав ограниче
ний на габариты РКН и ее элементов, вытекающих из характеристик 
транспортных средств, а также ограничений на транспортные пере
грузки, определяемые условиями транспортировки. В частности,  раз
меры ракеты-носителя, как правило, должны выбираться не только 
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исходя из оптимального соотношения между ее длиной и диаметром,  
но также с учетом возможности доставки РН с завода-изготовителя к 
месту старта суrnествуюшими видами транспорта, поскольку создание 
специальных транспортных средств приведет к увеличению стоимо
сти всего комплекса. 

Таблица 7. 1 
Допустимые величины избыточиого давления во фронте ударной волны 

для типовых объектов космодрома [7 .2] 

Тип объекта 
Допустимая величина из-
быточного давления, МПа 

Защищенный командный пункт 0,5 . . .  1 
Открытый командный пункт 0,0 1 
Закрытое хранилище компонентов топлива 0,2 
Открытое хранилище компонентов топлива 0,0 1 
Бащни обслуживания 0,03 
Монтажно-испытательный корпус 0,002 
Жилые здания 0,0005 . . .  0,0 1 
РН, РБ, КА 0,00 1 . . .  0,003 

Таблица 7.2 

Безопасные расстояния между пусковым устройством с РКН 
и объектами космодрома [7 .2] 

Характерные объекты Компоненты топлива Безопасное расстояние . 

Отвод бащни обслужи- АТ + НДМ Г  L = 32,2ifji; 
вания от пускового уст-

Кислород + керосин L = 57,85ifji; ройства 
Кислород + водород L =94,6if"Мo 

От МИК до пускового АТ + НДМГ L = 89,5ifji; 
устройства 

Кислород + керосин L = 160,8if"Мo 
Кислород + водород L = 263if"Мo 

От жилого городка до АТ + НДМГ L = 1 95,6if"Мo 
пускового устройства 

Кислород + керосин L = 3 10,9ifji; 
Кислород + водород L =446,4if"Мo 

• М0 - стартовая масса РН ,  кг; L - безопасное расстояние,  м . 
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Если исходить из стремления уменьшить массу конструкции раке
тьi , то целесообразно бортовые заправочные трубопроводы и кабель
ные сети делать минимальной длины. Однако это не всегда выгодно 
для КРК в целом, так как при этом во время предстартовой подготов
ки необходим доступ к расположенным на значительной высоте за
правочным горловинам и штепсельным разъемам , что усложняет экс
плуатацию, требует большого количества обслуживающего персонала 
и затрудняет автоматизацию операций.  Следовательно, иногда целе
сообразнее пойти на некоторое утяжеление конструкции РН и за счет 
этого обеспечить удобное в эксплуатационном отношении располо
жение элементов ракеты-носителя, связанных с наземным оборудо
ванием. 

Аналогичное положение возникает и при выборе компонентов 
топлива,  когда приходится учитывать не только их энергетиче
ские,  но и эксплуатационные свойства. Выбор компонентов топ
лива, метода заправки и способа дозирования оказывает большое 
влияние на конструкцию РН и ее пневмогидравлическую схему. 
Так, при применении криогенных компонентов, в частности во
дорода,  баки РН покрывают тепловой изоляцией, что хотя и уве
личи вает их массу, но предотвращает конденсацию воздуха на 
стенках бака и значительно уменьшает потери на испарение.  Су
щественное влияние на прочностные характеристики баков, уст
ройство и размеры дренажно-предохранительных клапанов оказы
вает режим заправки. 

Приведеиные выше соображения далеко не исчерпывают пробле
мы взаимного влияния параметров компонентов КРК и являются ил
люстрацией многообразия факторов, требующих учета при формиро
вании математических моделей для анализа и синтеза комплекса. 
Следует отметить, что состав математической модели для задачи син
теза определяется, в первую очередь, принятым для анализа видом 
критерия и составом учитываемых ограничений. 

В качестве критериев предпочтения используемых для принятия 
схемных решений по компонентам КРК (на уровне подсистем) и со
гласования требований к ним обычно используются экономические 
показатели .  В ракетно-космической отрасли России для оценки эко
номических показателей используются несколько различных мето
дик, основанных на принцилах получения укрупненной оценки стои
мости или определения затрат на конструктивно-технологические 
элементы, входящие в состав объекта. Эти методики, разработанные в 
конце прошлого века и различающиеся составом исходной информа
ции , точностью результатов с погрешностью, достигающей 30% , раз
работаны с учетом : 

• структуры создаваемого объекта; 
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• структуры затрат на Н И Р  и ОКР; 
• стартовой массы РКН; 
• свойств компонентов используемого в РКН топлива; 
• степени автоматизации компонентов комплекса и др. 
Одним из показателей для принятия решения на уровне КРК в 

целом принято считать суммарные затраты на реализацию косм и
ческой программы (программ ) ,  включая затраты на создание и 
эксплуатацию (в том числе изготовление) всех компонентов ком
плекса: 

Спр = LLC!i ,  (7 .4) 
i j 

rдe i = 1 , 2 , . . .  , n - компоненты комплекса; j = 1 , 2 , . . .  , т - этапы жиз
ненного цикла комплекса. 

Этот показатель, являясь весьма значимым для принятия решения 
и оценки КРК в целом, но трудоемким для определения, и как отме
чалось выше, отличается невысокой точностью. 

Другим показателем для принятия решений, нашедшим широкое 
применение в отечественной практике, является стоимость пуска, 
представляемая стоимостью изготовления сизr и стоимостью эксплуа
тации Сэкс , включающей затраты на отчуждение районов падения от
деляющихся частей: 

(7 .5)  

Определение вышеупомянутых показателей регламентируется тре
бованиями к проекту любого КРК. 

Решение задачи синтеза, сформулированной выше, является осно
ванием для выбора схемного решения КРК в целом и согласования 
характеристик его компонентов на базе тех или иных правил, вклю
чая сравнительные оценки экономических показателей, и представ
ляет собой содержательную часть внешнего (системного) проектиро
вания, осуществляемого усилиями головных НИИ отрасли головной 
организации - разработчика комплекса и предприятий - разработ
чиков компонентов КРК. По его результатам разрабатывается такти
ко-техническое задание (ТТЗ) на следующий этап жизненного цик
ла - этап опытно-конструкторских работ (ОКР) .  В этом документе 
формулируется развернутая цель программы на этот этап работ, опре
деляется состав КРК и достаточно подробно рассматриваются как 
технические требования и ограничения к каждой из его составляю
щих, так и требования, относящиеся к организации работ, обеспече
нию эксплуатационных характеристик, экономических показателей и 
сроков выполнения работ. 
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Состав требований к его ключевому объекту (некоторой гипотети-
ческой РКН) может выглядеть следующим образом. 

1 . Требования по назначению и энергетическим показателям.  
2. Требования по надежности. 
3 .  Требования по эргономике и технической эстетике. 
4. Требования по эксплуатации, хранению, удобству технического 

обслуживания и ремонта. 
5 . Требования по транспортабельности. 
6. Требования по безопасности . 
7. Требования по экологической безопасности . 
8 . Требования по стандартизации и унификации.  
9. Требования по технологичности.  
1 0. Конструктивные требования 
1 1 . Требования к составным частям РН. 

1 1 . 1 . Требования к двигательным установкам. 
1 1 . 2 . Требования к бортовой аппаратуре СУ. 
1 1 . 3 . Требования к средствам разделения и отделения. 
1 1 .4. Требования к бортовому измерительному комплексу. 
1 1 . 5 . Требования к бортовой аппаратуре системы автомати-

зированного дистанционного управления заправкой. 
1 1 .6 . Требования к бортовым элементам систем контроля за

правки. 
1 1 . 7 . Требования к системам управления расходованием топ-

л ива. 
1 1 . 8 . Требования к средствам обеспечения пожара- и взрыво

безопасности и теплового режима. 
1 2 . Требования по видам обеспечения. 

1 2 . 1 . Требования по метрологическому обеспечению. 
1 2 .2 . Требования по математическому, программному и ин

формационному обеспечению. 
1 3 . Технико-экономические требования. 
1 4 . Требования к сырью, материалам и комплектующим изде

лиям.  
1 5 . Требования к консервации, упаковке и маркировке.  
Требования к наземному комплексу содержат требования к каждо

му из его компонентов. Их перечень в сумме очень объемный. Отме
тим здесь только то, что все они направлены на обеспечение: 

о основных показателей по целевому назначению объекта (время 
приведения объекта в готовность к приему следующей РКН, длитель
ность подготовки к пуску, время между пусками и т.д. ) ;  

о транспортировки РКН или е е  блоков (при доставке н а  техниче
ский и стартовый комплексы) ; 
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• стойкости к внешним воздействующим факторам (механиче
ским, климатическим, химическим, биологическим, тепловым, ра
диационным) ; 

• надежности работы оборудования и объекта в целом при подго
товке к пуску и пуске РКН в заданное время; 

• безопасности работы оборудования (например, поиск и устране
ние неисправностей; ремонтопригодность; предотвращение развития 
аварийных, пожароопасных и взрывоопасных ситуаций, выбросов 
вредных веществ в окружающую среду и т.д. ) ; 

• учета требований эргономики, обитаемости и технической эсте
тики; 

• стандартизации и унификации (конструктивная преемствен
ность оборудования по его составным частям и элементной базе ; со
кращение типоразмеров, марок и сортамента применяемых материа
лов; использование заимствованных, стандартных, унифицирован
ных и покупных изделий; обеспечение единых требований к качеству 
разрабатываемой технической документации и т.д. ) ;  

• испытаний и сроков эксплуатации оборудования и объекта в 
целом; 

• оптимальных экономических показателей созданного оборудо
вания и эксплуатации объекта в целом.  

Следует обратить внимание на то, что в состав требований ко всем 
компонентам КРК включено требование по унификации ,  которой в 
настоящее время уделяется большое внимание. Унификация компо
нентов комплекса (использование в технической системе идентичных 
элементов, устройств, агрегатов и т.д . )  относится к средствам,  обеспе
чивающим существенное снижение затрат на всех этапах жизненного 
цикла, потенциальная эффективность которой доказана практикой 
массового и серийного производства самых различных изделий. 

Практика использования унификации сдерживалась в ракет
но-космической технике ее уникальностью и организационными 
особенностями проектирования и эксплуатации ракетно-космиче
ской техники. По мере увеличения числа типов КА, запускаемых с 
одного и того же КРК, на техническом и стартовом комплексах поя
вилось унифицированное оборудование, используемое для подготов
ки к запуску различных КА. Одним из ранних примеров такого под
хода в отечественной ракетно-космической технике является ис
пользование унифицированного наземного оборудования. Несколь
ко позже элементы унификации получили распространение и при 
формировании семейств РКН , представляющих собой ряд РКН с 
различной комплектацией составных частей, например, с различ
ным числом ускорителей (модулей) первой ступени или различным 
типом ускорителей , различными ускорителями второй ступени 
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и т.д. , использующих общие технический и стартовый комплексы. 
nоказательными в этом смысле являются КРК на базе <<Ariane 4>> 
(Западная Европа) , а также более современные проекты КРК: на 
базе РН EELV (фирмы Lockheed- Martin, США) ,  РКН « Delta» (фир
мы McDonnel- Douglas, США) .  

Элементы унификации нашли свое распространение и при фор
мировании КРК: так, в составе РКН <<Протон>> и РКН «Зенит» ис
пользуется по сути один и тот же разгонный блок - РБ <<ДМ>> , заим
ствованный из РКН H l .  Другим примером может быть использова
ние на второй и третьей ступенях РН <<ПротоН>> одного и того же дви
гателя (четырех на второй ступени и одного на третьей) . 

Качественным скачком в этом направлении являются разработки, 
реализованные в проекте КРК <•Ангара>> , в рамках которого не только 
в полной мере используется отечественный и зарубежный опыт, но и 
сделан принципиально новый шаг - переход к крупным универсаль
ным модулям - ракетным блокам, на базе которых строится все се
мейство РКН от легкого до тяжелого класса. Таким образом, достига
ется двойной эффект: за счет модульности (гибкости в построении 
РКН с различной грузоподъемностью, транспортабельности элемен
тов РКН и др. )  и за счет универсальности (повышение надежности, 
снижение стоимости изготовления и др.). Кроме того, в этом проекте 
предусмотрен универсальный по отношению ко всему семейству 
РКН «Ангара» стартовый комплекс, в том числе и пусковое устройст
во, что, учитывая традиционно высокий уровень затрат на создание 
стартового комплекса, становится существенным вкладом в повыше
ние эффективности КРК. 

При оценке эффекта от унификации следует учитывать тот факт, 
что одновременно с улучшением ряда стоимостных показателей, по
казателей надежности и др. имеет место ухудшение технических по
казателей РКН (например, уменьшение массы полезной нагрузки) .  
В связи с этим появляется проблема рациональной степени унифика
ции РКН, т.е .  определения доли унифицированных элементов в со
ставе РКН, дающей максимальный эффект. 
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Глава 8 
ПОСЛЕДОВАТЕЛЬНОСТЬ И СТРУКТУРА 

ПРОЕКТНЫХ РАБОТ ПО РКН 

Схемные решения. Схемообразующие признаки. Схема вычисли

тельных работ 

Началу разработки РКН как системы соответствующего уровня 
предшествует системное проектирование ее надсистемы, т.е. космиче
ского ракетного комплекса, результатом которого является распреде
ление функций между его компонентами и выбором обоснованных 
требований к каждому из них. В процессе системного проектирования 
КРК в ряду других задач исследуется взаимовлияние характеристик его 
компонентов (собственно средства выведения и различных средств на
земного обеспечения) и определение их параметров (с использованием 
тех или иных процедур, например оптимизации) ,  обеспечивающих 
достижение цели, поставленной перед КРК. Результаты этих исследо
ваний находят свое отражение в ТЗ на разработку каждого компонента 
КРК, в том числе и ТЗ на разработку средств выведения (РН и РБ). 

Разработка РН (этап технических предложений) начинается с ана
лиза соответствующих требований, сформулированных в ТЗ,  после 
которого следует процедура выбора общей концепции (схемного ре
шения) РКН и ее параметров, обеспечивающих выполнение ТЗ. 

Процедура формирования концепции (схемного решения) РН к на
стоящему времени является наименее формализованной, требующей 
привлечения к ней высококвалифицированных и широко эрудиро
ванных специалистов в качестве экспертов, что позволяет в какой-то 
степени компенсировать отсутствие соответствующих моделей и ал
горитмов принятия решений. 

Под концепцией (схемным решением) будем понимать совокуп
ность принципиальных технических решений по летательному аппа
рату (системе) в целом, сформированную на основе анализа схемных 
решений по основным его агрегатам (подсистемам) ,  определяющим 
его эффективность. Для РН (средства выведения «Земля - Орбита>>) 
nредставляется возможным выделить следующие концептуальные 
схемообразующие признаки: 

• уровень грузоподъемности (легкие, средние, тяжелые, сверхтя
желые РН);  

• орбита назначения (низкая околоземная , переходмая к геоста
ционарной , солнечно-синхронная) ;  
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• схема выведения; 
• наличие экипажа (беспилотные, пилотируемые РН) ;  
• количество ступеней (одноступенчатые, двухступенчатые РН); 
• соединение ступеней для многоступенчатых схем (последова

тельное, параллельное, комбинированное) ;  
• кратность использования материальной части (одноразовые, 

частично многоразовые, полностью многоразовые РН);  
• тип старта [вертикальный, горизонтальный, стационарный, мо

бильный (наземный, корабельный, воздушный)] ;  
• тип посадки (для многоразовых блоков) . 
В зарубежной литературе существует практически эквивалентное 

понятие - архитектура транспортной космической системы. В этом 
термине <<архитектура>> является эквивалентом термина «концепция>> , 
а «транспортная космическая система» - эквивалентом «средства вы
ведениЯ>> . 

К схемным решениям основных подсистем, наиболее существен
но влияющих на эффективность летательного аппарата, следует отне
сти схемные решения по ДУ, в частности: 

• тип двигателя (ракетные, воздушно-реактивные и др. ) ;  
• тип топлива (жидкие, твердые, гибридные и др. ) ;  
• тип системы подачи топлива (вытеснительная, турбонасосная) ;  
• тип цикла двигателя (открытый, замкнутый) .  
Формирование схемного решения средства выведения «Земля -

Орбита» предполагает, как правило, принятие решений в первую оче
редь по вышеприведенным позициям. Однако не исключено, что в 
этот перечень по каким-то соображениям исследователя могут быть 
включены признаки, связанные, например, с разновидностями СУ, 
геометрии крьmатых блоков и т.д. 

Перечень схемообразующих признаков разгонных блоков (меж
орбитальных транспортных аппаратов) - средств выведения <<Орби
та - Орбита» - отличается от вышеприведенного для средств выве
дения «Земля - Орбита>> и будет рассмотрен ниже. 

Обращает на себя внимание очень большое число возможных ком
бинаций ,  которые базируются на вышеприведенных признаках. Фор
мально оно равно сочетанию чисел возможных разновидностей по 
каждому из признаков. Даже если исключить из них комбинации из 
несовместимых разновидностей ,  число принципиально возможных 
комбинаций все равно будет очень большим. 

Однако число возможных комбинаций может быть существенно 
сокращено не только за счет несовместимых разновидностей ,  но и по 
другим соображениям. В частности, по некоторым из вышеприведен
ных признаков решения могут быть приняты ранее при формирова
нии системы более высокого уровня, и тогда эти признаки будут оп-
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ределены в ТЗ на разработку средства выведения. Например, грузо
подъемность будущего средства выведения и орбита назначения, как 
правило, определяются в ТЗ.  Из требований ТЗ может также следо
вать исключение из вышеприведенного перечия каких-то типов топ
лива (например, по соображениям экологии). Кроме того, большое 
влияние на выбор возможных комбинаций имеют мировой опыт раз
работки средств выведения , традиции разрабатывающей проект орга
низации,  технологический задел, возможности потенциальных суб
подрядчиков, заводов-изготовителей и т.д. 

Одной из ключевых проблем при выборе схемного решения может 
быть выбор кратности использования разрабатываемой РН или ее ус
корителя. Логика развития ракетно-космической техники указывает 
на потенциальную перспективность многоразовых средств выведе
ния, несмотря на то, что первые из них (Space Shuttle и «Энергия» -
<<Буран>>) оказались недостаточно эффективными или невостребован
ными. Поэтому нет сомнения, что в будущем именно многоразовые 
аппараты придут на замену существующего парка одноразовых 
средств выведения, и останется только вопрос: когда именно и в ка
ком техническом исполнении? Чем на более дальнюю перспектину 
планируется использование разрабатываемого средства выведения, 
тем более оправданным и обоснованным представляются варианты с 
частично и даже полностью многоразовой материальной частью. Ре
шение в этой части должно приниматься с учетом экономичности и 
зон падения отделяющихся частей РН. 

Следующий вопрос, на который следует ответить, - вопрос о ко
личестве ступеней. Если рассматривать в качестве орбиты назначения 
низкую околоземную орбиту, представляют интерес практически 
только три варианта: одно-, двух- и трехступенчатые. Одноступенча
тый вариант по многим причинам является наиболее привлекатель
ным, однако имеются серьезные основания полагать, что в ближай
шее время его реализация представляется весьма проблематичной. 
Причин этому, как следует из формулы Циолковского, две: недоста
точно высокая эффективность современных ДУ (невысокий удель
ный импульс) и высокая относительная масса конструкции. Исполь
зование трехступенчатого варианта может быть оправдано в случае 
невозможности , по каким-либо причинам, использовать современ
ные высокоэффективные двигатели,  так как такие топливные пары, 
к�к <<кислород - керосиН>> и <<кислород - водород>> даже в двухсту
пенчатом варианте оказываются достаточно эффективными. Большее 
число ступеней является , скорее, исключением из общей закономер
ности и представляет интерес только в случае использования топлив с 
невысоким удельным импульсом тяги, например как это имеет место 
при использовании РДТТ. Действительно, подавляющее большинст-
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во создаваемых и относительно недавно созданных РН (отечествен
ных и зарубежных) являются двухступенчатыми. Другой причиной 
использования трехступенчатых и даже четырехступенчатых вариан
тов обычно является необходимость выведения полезных нагрузок на 
высокоэнергетические орбиты и траектории, но в таких случаях ра
кетные блоки верхних ступеней разрабатываются в виде автономных 
средств выведения - разгонных блоков (межорбитальных транспорт
ных аппаратов) и вместе с выводимым КА являются , по существу, 
полезным грузом для двухступенчатого носителя. 

Характер соединения ступеней между собой («Тандем» или <<па
кет>>) влияет на габариты аппарата в целом, на его аэродинамические 
характеристики , выбор систем разделения, характер механического 
нагружения и т.д. Очень существенно характер соединения влияет на 
наземные системы обслуживания, транспортировки , схему стартово
го комплекса и т.д. 

Одной из ключевых проблем при формировании схемного ре
шения является выбор типа ДУ и основных ее характеристик. 
К настоящему времени на практике используются жидкостные и 
твердотопливные двигатели .  Каждый из них обладает характери
стиками, достаточно высокими , чтобы обеспечить выведение КА 
на низкую орбиту в двух- или многоступенчатом варианте средства 
выведения . 

Перечень возможных типов ДУ, если рассматривать перспектив
ные решения, не исчерпывается вышеупомянутыми двумя типами. 
Ведутся исследования по двигателям на гибридных и желеобразных 
топливах. Для многоразовых блоков возможно использование воз
душно-реактивных двигателей. Представляет также интерес исполь
зование различных типов комбинированных двигательных установок, 
в том числе с ЯРД как одной из составляющих таких ДУ. 

При выборе варианта схемного решения ДУ необходимо более де
тально рассмотреть возможные схемные решения, включая тип сис
темы подачи (вытеснительная или турбонасосная) ,  тип схемы двига
теля [замкнутой (с дожиганием) или открытой (без дожигания)] , тип 
системы наддува и др. ,  поскольку их влияние весьма существенно на 
надежность, безопасность и затраты на отработку. 

На следующем шаге разработки каждой из концепций РН опреде
ляется геометрия аппарата. Основой любого проекта является гео
метрический образ (внешняя компоновка) объекта проектирования. 
Визуализация объекта (в частности, летательного аппарата) является 
очень важным этапом проектирования. Многие исследования в про
цессе проектирования (аэродинамический анализ, расчет нагрузок, 
анализ напряжений и деформаций и т.д.)  в качестве исходных данных 
используют геометрическую модель. 
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После формирования геометрического образа имеется возмож
ность провести аэродинамический анализ, в первую очередь с целью 
определения коэффициентов аэродинамических сил и моментов в 
функции скорости движения. 

Наличие аэродинамических характеристик, а также предваритель
ная оценка основных составляющих масс аппарата и характеристик 
ДУ позволяют проводить проектно-баллистический анализ (модели
ровать движение).  Одной из ключевых задач такого анализа является 
определение основных проектных параметров,  т .е .  параметров, от 
численных значений которых для рассматриваемого схемного реше
ния в наибольшей степени зависят характеристики аппарата. К та
ким,  опираясь на опыт проектных работ, следует отнести (кроме упо
мянутого количества ступеней) :  

распределение масс по ступеням (в случае многоступенчатых 
средств выведения) и начальную тягавооруженность по ступеням;  

соотношение тяг ускорителей параллельна работающих ступеней 
(в «пакетной» схеме) ;  

степень дросселирования двигателей (если оно используется) и др. 
При этом следует учитывать характерные ограничения, такие как мак

симальная перегрузка, максимальный скоростной и тепловой потоки, 
требования по боковому маневру и т.д. Численные значения основных 
проектных параметров, обеспечивающих вьmолнение задачи по выведе
нию полезного груза на орбиту назначения, должны быть выбраны из до
пустимого диапазона. Эrот диапазон определяется условием достижения 
необходимой конечной скорости при вьmолнении упомянутых ограниче
ний с использованием приемлемых алгоритмов выбора (оптимизации), 
ориентируясь на принять1е для оценки критерии эффективности. 

Данные, полученные в результате траекторных (баллистических) 
расчетов, позволяют провести расчеты массовых характеристик и раз
меров аппарата и его основных отсеков. Как правило, в качестве ос
новных исходных данных кроме данных траекторного анализа ис
пользуются стартовая (начальная) масса, характеристики ДУ и ряд 
показателей совершенства конструкции. 

Наличие результатов аэродинамического и траекторного анализа 
позволяет осуществить расчет тепловых нагрузок в произвольный мо
мент времени. 

Результаты аэродинамического и траекторного анализов, а также 
определенные ранее геометрические характеристики аппарата и ме
ханические свойства используемых материалов являются исходными 
данными для оценки массы конструкции РН. 

Данные, полученные по результатам вышеупомянутых работ, по
зволяют осуществить оценку основных стоимостных показателей раз
рабатываемого аппарата. 
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1 Геометрия 1 

----------------� 

Рис. 8 .1 .  Пример структуры вычислительных работ на начальном этапе проекти
рования 

На рис. 8 . 1 представлена укрупненная схе.ма вычислительных ра
бот, характерных для этапа технических предложений. Ключевой 
проблемой реализации представленных на этом рисунке вычисли
тельных работ является формирование соответствующих математиче
ских моделей. При формировании моделей приходится преодолевать 
противоречия между желанием увеличить точность и необходимо
стью минимизировать набор исходных данных, реально располагае
мых на данном этапе проектирования, и процессы хотя бы до уровня, 
когда моделирование вообще возможно. 

Размерность модели всегда ограничена, а это значит, что в ней уч
тено лишь ограниченное количество связей. Отсечение второстепен
ных связей приводит к пекоторой неопределенности любых оценок, 
получаемых с помощью модели,  в том числе в части эффективности, 
а увеличение количества учитываемых связей - к росту размерности 
модели. По мере роста размерности модели сложности, связанные с 
ее использованием, нарастают лавинообразно, в связи с чем возника
ют трудности с оценкой результатов. 

Начиная с некоторого уровня , уточнение собственно модели без 
дополнительной информации ,  которая может появиться только на 
последующих этапах разработки ,  не дает действительного уточне
ния получаемых в результате моделирования оценок. Такое уточне
ние следует считать скорее вредным, поскольку результаты,  полу
ченные по <<переуточненной>> модели,  создают иллюзию достовер
ности , тогда как в действительности они имеют всего лишь оце
ночный характер. 

Основная трудность, с которой приходится сталкиваться при фор
мировании модели, состоит в том,  что на этапе технических предло-
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жений , как правило, рассматривается большое количество схемных 
решений аппарата, каждый из которых описывается большим коли
чеством параметров, прежде всего тех, которые представляются в аб
солютных значениях (размеры , массы,  тяги и т.д. ) ,  что вызывает 
большие затруднения для исследования объекта (в данном случае ле
тательного аппарата, информация о котором имеется в самых общих 
чертах) . Практическим выходом из этого положения является приме
нение математических моделей, которые используют обобщенные 
(относительные) величины, включая те , которые принято называть 
критериальными. В частности, в аэродинамической модели это коэф
фициенты аэродинамических сил, нагрузка на модель и т.д. ; в массо
вой модели - относительная конечная масса, относительные массы 
основных агрегатов аппарата; в баллистической модели - ускорения 
по осям координат; в критериальных показателях - относительная 
масса полезного груза, удельная стоимость выведения. 

Преимуществ моделей в относительных параметрах можно указать 
достаточно много. Например, относительные параметры во многих 
случаях имеют близкие значения для многих исследуемых вариантов 
и могут рассматриваться , таким образом ,  как статистические данные 
и переход к использованию относительных параметров, что сокраща
ет размерность модели. Но,  очевидно, самым главным достоинством 
таких моделей является возможность использования одной и той же 
модели для анализа различных вариантов РКН. Это является чрезвы
чайно важным, когда речь идет о сравнительном анализе - наиболее 
характерной процедуре для концептуального проектирования. 

Центральное место на схеме (см. рис. 8 . 1 )  занимают траекторные 
задачи ,  позволяющие оценивать как возможность выполнения такти
ко-технических требований,  так и соответствующие им массовые, 
геометрические и энергетические характеристики. Кроме того, содер
жание математической модели проектно-баллистического анализа 
предопределяет и содержание всех остальных, замыкающихся на тра
екторные задачи моделей (аэродинамической, массовой и т.д .) .  

Численный анализ траектории движения предполагает выбор фор
мы уравнений движения (векторной, координатной и др. )  и связанной 
с этим проблемой - выбором системы координат (инерциальной, сфе
рической, скоростной и др. ) .  Сформулировать общие рекомендации по 
их выбору не представляется возможным - эта проблема решается 
r!роектировщиком, в первую очередь в зависимости от решаемой зада
чи и предъявляемых требований к точности результатов. 

В проектно-баллистических расчетах с учетом выполнения требо
ваний по точности расчетов на этапе концептуального проектирова
ния для записи уравнений движения центра масс аппарата на атмо
сферном участке движения может быть использована скоростная сие-
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Рис. 8.2. Схематизация CИJI, действующих на РКН в полете 

тема координат при нулевом курсовом утле и без учета переноснаго и 
корполисового ускорений (рис. 8 .2) 

dv - = а . 
dt ' ' 

de an v 
- = - + - cose; 
dt v r 
dи v cose - = --

dt r 

(8 . 1 ) 

где а, и an - составляющие ускорений от тяги , гравитационных и 
аэродинамических сил по вектору скорости и нормали к ней; е - тра
екторный утол (угол между вектором скорости и плоскостью местного 
горизонта);  и - утол между радиус-векторами в текущий момент вре
мени и в момент старта. 

Углы е и и связаны между собой простым соотношением: 

е = е е + и, 

где е с - утол между вектором скорости и плоскостью стартового го
ризонта. 

Система уравнений движения на безатмосферном участке , нижняя 
граница которого в проектно-баллистических расчетах примимается 
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равной 30 . . .  60 км, имеет структуру, подобную (8 . 1 )  с соответствую
mим обнулением ускорений от аэродинамических сил. Функциональ
ной зависимостью, непосредственно формирующей траекторию дви
жения на этом участке, является программа угла тангажа, т.е. угла ме
ЖдУ связанной осью РКН и плоскостью начальной стартовой системы 
координат, которая представляется обычно в следующем виде: 

<р = <р о  + фf. (8 .2) 

Форма записи уравнений движения (8 . 1 )  во многом определяется 
удобством представления правых частей уравнений при разработке 
программного обеспечения для компьютерного анализа траекторий. 
Ниже представлена одна из таких форм [8 .4] . 

Система уравнений движения РКН на атмосферном участке дви-
жения: 

dv а Cx. q --;]! = -gm Р::; 
dv 
__ g = -gsine· 
dt 

' 

dv p  -- = -gm O" I - 1)pk,nol ; 
dt 

dv dv dv 
- = а k cosa + --a + -g-; 
dt 

n 1 
dt dt 

de 
= 

an kl sina 
+ ('!___ - �)cose; 

dt У r У 

dJl k1n01 - = --- · 
dt Руа0 1 

' 

dh . 8 - = У SШ . 
dt 

' 

d� у 
- = -cos8; 
dt r 

g = go . 
т ' 

Jl 

R 2 
g = go -+; 

r 
r = R3 + h; 

ап = gmno, P" ' -о .. , - 1)].1], 

(8 .3 ) 
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где k1 ,  n01 , Л. 1  - соответственно коэффициент дросселирования, на
чальная тяговооруженность и высотность двигательной установки; р -
относительное давление; Рм - нагрузка на мидель; V0 - аэродинамиче
ские потери скорости; v8 - гравитационные потери скорости; vP - по
тери скорости на противодавление; 1.1 - относительная масса аппарата; 
е - наклон вектора скорости к местному горизонту; h - высота полета; 
С х. - коэффициент лобового сопротивления; р - угловая дальность; 
q - скоростной напор; а - угол атаки. 

JLля пассивного участка полета используется система уравнений 
движения при а = k1 = О. 

Движение на внеатмосферном участке полета i-й ступени пред
ставляется следующей системой уравнений: 

1 14 

dv 
__ к = -gsine; dt 

dv dv g  - = апk1 cosa + --; dt dt 
de = an kl sina + ('!._ _!)cose; dt v r v 

d/l klnOI - = ---; dt Proo J 
dh . Q - = V S!Пu' dt ' 

dp v - = -cose; dt r 

g = go . 
т ' 

ll 

R 2 
g = go -+; 

r 
r = R3 + h; 

а = <р ; + Р -8; 

<р ; = <р о, + фt. 

(8 .4) 

Коэффициенты <р 0 ,  и ф определяются из решения краевой задачи. 



Последующий этап - эскизное проектирование - в общем носит 
сходный характер и отличается большей детализацией и глубиной 
анализа. Последовательность работ следующая. 

1 .  Используя результаты этапа технических предложений, ото
бранные варианты аппарата членятся на компоненты различных 
уровней и осуществляется уточненное формирование требований к 
каждому из компонентов (подсистем).  

2 . Начинается разработка каждой из основных подсистем: 
• определяется в деталях состав информации (исходных данных) , 

необходимый для дисциплинарных задач , включая массовые, аэроди
намические, термодинамические характеристики, свойства материа
лов и т.д . ;  

• осуществляется траекторный анализ, одной из  задач которого 
является обеспечение исходной информацией других дисциплин; 

• используя данные по базовой траектории, формируется логика 
управления, проводится анализ устойчивости и управляемости; 

• на базе траекторного анализа с учетом управления определяются 
силовые нагрузки; 

• определяются тепловые нагрузки; 
• осуществляется анализ напряжений и деформаций; 
• определяются запасы прочности и вырабатываются рекоменда-

ции по изменениям в проекте . 
3 . По результатам предшествующих работ проект корректируется. 
4. Процесс повторяется с большей детализацией и глубиной. 
На рис . 8.3 в качестве примера представлено конструктивно-тех

нологическое членение РКН, которое является одним из исходных 

Рис. 8.3. Членение РКН на компоненты различных уровней 
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документов для разработки конструкции. Аналогичным образом осу
ществляется и декомпозиция функциональных систем (двигательной 
установки, системы управления и т.д. ) .  

Трудоемкость и ,  как следствие, продолжительность работ на  этапе 
эскизного проектирования, в первую очередь из-за большой глубины 
проработки и охвата более широкого круга проблем, сушественно 
больше по сравнению с этапом технических предложений. 
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Глава 9 

СХЕМЫ ВЫВЕДЕНИЯ РКН 

Уравненил движенил РКН. Программы угла танzажа. Программа 

работы ДУ. Основные ограничительные условия. Выведение на HUЗIOle 
орбиты. Выведение на высокие орбиты. Групповые запусЮl. Азимут 

пуска. ВлUЯJШе на грузоподъемность РКН широты точки старта 

Под схемой выведения понимают описание структуры и парамет
ров характерных участков траектории полета средств выведения (СрВ) 
с момента старта до достижения заданного сочетания кинематических 
параметров движения. Степень детализации схем выведения зависит 
от степени проработки проекта. В самом общем виде (рис. 9. 1 )  пред
ставлены три наиболее распространенные в настоящее время схемы 
выведения: 

прямого выведения с одним активным участком или несколькими 
следующими один за другим активными участками (рис. 9. 1 ,  а) ; 

прямого выведения с пассивными участками (рис. 9. 1 ,  б) ; 
выведения с промежуточными орбитами (рис. 9. 1 , в) .  
Основными фрагментами схемы в самом упрощенном виде явля

ется последовательность активных и пассивных участков полета. Так 
как конечной целью СрВ является доставка на заданную орбиту или в 
заданную точку орбиты полезного груза, то на графическом представ
лении схем в том или ином виде присутствуют эти контролируемые 
параметры. В частности, на схемах обычно представляются точки, со
ответствующие началу и концу каждого активного участка, и скоро
сти в конце каждого активного участка. 

Учитывая значимость для формирования траектории полета вели
чины тяги, по мере уточнения проекта на схеме выведения (рис. 9.2) 
представляется циклограмма работы ДУ, характерные точки траекто
рии (разделение ступеней, сброс ГО и т.д. ) ,  а также некоторые наибо
лее существенные параметры, например, время, высота, скорость, 
максимальный скоростной напор, скоростной напор в моменты раз
деления, сброса головного обтекателя и т.п. В некоторых случаях (на
пример, при пилотируемых пусках) на схеме выведения приводится 
также трасса выведения с указанием измерительных пунктов. 

Каждый участок, представляемый в схеме выведения, имеет свою 
специфику, в части характера действующих на аппарат сил и момен
тов, и реализуется , как правило, разными ускорителями (ракетными 
блоками) , а иногда и разными СрВ (например, РН и РБ). В связи с 
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Орбита 

а) 

б) 

Переходмая орбита 

в) 
Рис. 9. 1 .  Разновидности схем выведения: 

Орбита 
назначения 

Орбита 

О - К - активный участок траектории; 01 - К1 - первый активный участок траекто

рии; К1 - 02 - пассивный участок траектории; 02 - К2 - второй активный участок 
траектории 

этим при численном анализе траектории выведения обычно выбира
ется система уравнений движения, адекватно соответствующая целям 
анализа. Это, в первую очередь, связано с тем,  что динамика летатель
ного аппарата, даже в представлении его как точки , описывается 

dv -
уравнением т - = F ,  которое , как известно из теории движения, в dt 
общем виде имеет очень сложную для численного анализа структуру. 

Поэтому впредь при обсуждении тех или иных проблем, связан
ных с движением аппарата, будем обращаться к наиболее простой 
форме записи уравнений движения в соответствии с целью исследо-
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Рис. 9.3. Схема действующих на РКН сил в скоростной системе координат 

вания. В частности, для анализа траектории выведения с целью оцен
ки влияющих на нее факторов рассмотрим упрощенные уравнения 

движения РКН в скоростной системе координат (рис. 9 .3 ) :  

dv Pcosa. - Х. . е -----"- -gsш ; dt т 

de P sina. + У. e( l v 2 ) v- = -gcos - -2- , � т v �  

(9. 1 )  

где v - скорость РКН; е - наклон вектора скорости к местному гори
зонту; а. = q> - е - угол атаки (угол между продольной осью ракеты и 
вектором скорости) ; q> - угол тангажа (угол наклона продольной оси 
РКН к местному горизонту) ; Р - тяга двигательной установки; 
ха ' У. - проекции результирующей аэродинамической силы (лобовое 
сопротивление и подъемная сила соответственно) ; g - ускорение силы 

тяжести; v кр = v 1 � R 
- первая космическая скорость на высоте Н ;  R + H 

v 1 - первая космическая скорость на уровне моря; R - радиус Земли; 
Н - текущая высота; т = т0 - mt - текущее значение массы РКН; 
т0 - начальная масса РКН; m - секундный расход рабочего тела ДУ. 
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Как следует из приведеиной системы уравнений , основными фак
торами,  определяющими характер траектории и численные значения 
как текущих, так и конечных значений кинематических параметров, 
являются программа изменения угла тангажа и программа изменения 
тяги (или массового расхода рабочего тела) . 

Програм.мой угла тангажа называют зависимость изменения угла 
наклона продольной оси РН относительно стартовой или местной (в 
текущий момент времени) плоскости. 

Програм.мой работы ДУ (или циклограммой) называют зависимо
сти изменения секундных расходов (тяг) двигателей от времени. Как 
правило, это последовательность работы ДУ на номинальном режиме 
по расходу и работа на уменьшенном расходе (дросселирование тяги) .  

Кроме программ угла тангажа и работы ДУ к программе движения, 
которая определяется как совокупность законов изменения величин, 
влияющих на траекторию аппарата, относятся и другие программы по 
угловым степеням его свободы, например по рысканию и крену. 

Тем не менее , формирование траектории полета, обеспечивающей 
выведение полезного груза в заданную точку пространства при задан
ной скорости и угле наклона траектории, в значительной степени 
связано с выбором именно программы управления углом тангажа и 
программы работы (циклограммы) ДУ. Из множества возможных 
траекторий интерес, как правило, представляет та из них, при полете 
по которой выводится максимальная масса полезного груза при вы
полнении ряда ограничительных условий. В более строгой постанов
ке это положение формулируется следующим образом : для заданных 
конечных условий движения аппарата (конечной скорости или задан
ной точки орбиты) и заданной схемы выведения необходимо найти 
программы управления (программы угла тангажа и работы ДУ) ,  обес
печивающие максимум конечной массы РКН. 

Для РКН, стартующих с поверхности Земли,  основные ограничи

тельные условия приведены ниже: 
• ракета стартует вертикально, и после вертикального полета 

(продолжительностью 10 .. . 1 5  с) необходимо обеспечить наклон тра
ектории в заданном направлении; 

• углы атаки на атмосферном участке траектории, где скоростные 
напоры велики , должны быть по возможности близки к нулю для ог
раничения возникающих при отличном от нуля угле атаки попереч
ных аэродинамических сил и моментов; 

• максимальный скоростной напор, а также скоростные напоры 
в момент разделения ступеней не должны превышать заданных зна
чений;  

• угловые скорости и ускорения не должны превышать заданных 
значений;  
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• падение отработавших элементов РКН, достигаюших поверхно
сти Земли, должно быть осуществлено в определенные районы (зонЬI 
отчуждения) .  

Большинство ограничений связано с полетом в плотных слоях 
атмосферы, где наиболее существенно влияние аэродинамических 
сил, что характерно для первых ступеней РКН (до высот 40 . . .  50 км). 
Программа угла тангажа на этом участке выбирается так, чтобы угол 
атаки бьm близок к нулю для минимизации поперечных аэродина
мических сил ,  создающих изгибающие моменты и угловые возмуще
ния ракеты. 

На последующих участках траектории выведения выбор програм
мы угла тангажа подчинен достижению заданных параметров в конце 
активного участка (рис. 9.4). Для снижения инерционных нагрузок и 
скоростных напоров оправданным может оказаться дросселирование 
ДУ. Однако следует иметь в виду, что при этом увеличиваются про
должительность выведения и, следовательно, гравитационные потери 
скорости. 

Из первого уравнения системы (9 . 1 )  видно также , что при за
данной программе расхода топлива (или ,  что то же самое при ис
пользовании ЖРД - программе работы ДУ) наибольший прирост 
скорости обеспечивает программа угла тангажа на атмосферном 
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Рис. 9.4 Упрощенная программа углов тангажа и атаки: 
Vк = Vкр ; ек = О; 1 - Н = Нкр ; 2 - Н< Нrрав ; 3 - Н > Нrрав 
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участке движения,  при которой реализуются малые углы атаки 
(cos а :::: 1 ) .  

Вышеприведенные рассуждения относятся в основном к РКН, за
пускаемым с nоверхности Земли (в том числе с кораблей или подвод
ных лодок) . Несколько отличается программа угла танrажа на участке 
работы первой ступени для РКН , стартующих с борта самолета-раз
гонщика. 

В этом случае (рис. 9 .5 ,  а) самолет-разгонщик с РКН на борту 
взлетает с ВПП и набирает к моменту разделения высоту около 10 км .  
К этому моменту формируются азимут и угол танrажа пуска. Точка 
старта выбирается как по условиям безопасности, так и с точки зре
ния формирования требуемой орбиты. При достижении требуемой 
точки разделения производится сброс РКН. Двигатели РН (точнее , 
часть из них) могут быть запущены или они запускаются после неко
торой паузы (через несколько секунд) .  Энергетические преимущества 
такого старта очевидны, так как при этом существенно сокращаются 
как атмосферные, так и гравитационные потери скорости. Также оче
видна проблематичность реализации такого старта для ракет среднего 
и тяжелого классов РКН из-за ограниченных возможностей грузо
подъемности самолета-разгонщика. 

Известны также более простые схемы выведения с использовани
ем самолета-носителя (рис. 9 .5 ,  б), когда РКН сбрасывается с борта 
самолета-носителя на парашюте и на некоторой безопасной высоте , 
когда она уже вертикализирована, осуществляется запуск двигателей. 
Дальнейшая схема полета практически не отличается от схем полета 
традиционных РКН. В этом случае , однако, сводится к нулю эффект 
от наличия в момент старта горизонтальной скорости, характерной 
для предыдущей схемы выведения.  

Приведеиные рассуждения справедливы практически для первых 
ступеней всех РКН независимо от требований по высоте рабочей ор
биты выводимого объекта. Характер же траектории выведения на уча
стках второй и последующей ступеней в значительной мере зависит 
от высоты рабочей орбиты. 

При выведении на низкие орбиты в случае нерегулируемой тяги ин
терес представляет схема выведения, когда тяга двигателя направлена 
по касательной к траектории , т.е. максимально используется для раз
гона выводимого объекта, а искривление траектории (за исключени
ем начального разворота) достигается за счет нормальной к траекто
рии проекции гравитационных сил. Такую программу принято назы
вать гравитационным разворотом (рис. 9 .6,  орбита а) . Для каждой РН 
с ее массовыми и тяговыми характеристиками существует единствен
ная орбита, применительно к которой может быть реализован грави
тационный разворот. Именно благодаря минимизации расхода топ-
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Рис. 9.5. Схемы выведения РКН с воздушным стартом: 
а - 1 - старт с самолета; 2 - начало работы ускорителя 1 ступени ; 3 - про
rраммный разворот; 4 - окончание работы ускорителя 1 ступени; 5 - отделение 
ускорителя 1 ступени; 6 - начало работы ускорителя 11 ступени; 7 - сброс го
ловного обтекателя; 8 - конец работы ускорителя 11 ступени; 9 - пассивный 

полет 1 1 1  ступени; 10 - начало работы ускорителя 1 1 1  ступени; 11 - конец рабо
ты ускорителя 1 1 1  ступени (выведение полезного груза на орбиту) ; 12 - аэроди
намическое управление полетом; 13 - управление с использованием двигателей ;  
б - 1 - извлечение РКН с платформой из самолета-разгонщика; 2 - открытие 
удерживающих РКН бандажей ; 3 - отделение платформы; 4 - запуск двигате
лей РКН 
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Рис. 9.6. Схемы управления вектором тяrи по танrажу при выведении на орбиты с 
разными высотами активных участков 

лива на управление при таком развороте достигается высокое значе
ние относительной конечной массы РКН. 

При выведении на более высокие орбиты начальный участок тра
ектории будет более крутым,  в результате нормальная к траектории 
среднеинтегральная составляющая гравитационных сил получается 
меньше и они не успевают искривить траекторию в конце активного 
участка до горизонтального положения. Поэтому приходится созда
вать дополнительную к траектории составляющую тяги , направлен
ную вниз, за счет отрицательного угла атаки (рис. 9.6, орбита б) , след
ствием чего является уменьшение проекции тяги на траекторию и 
уменьшение массы полезной нагрузки. 

При выведении на высоты, меньшие высоты гравитационного 
разворота, картина получается <<зеркальной>> (рис. 9 .6 ,  орбита в) , 
при этом уменьшается проекция тяги на траекторию и соответст
венно масса полезной нагрузки .  В обоих случаях появляются так 
называемые потери на управление, которые тем больше,  чем боль
ше отличается реальная программа тангажа от гравитационного 
разворота. 

По мере увеличения высоты орбиты выведения все более возмож
ной становится ситуация, когда длина участка, на которой при распо
лагаемой тяговооруженности достигается требуемая скорость, мень
ше длины траектории до заданной орбиты. В этом случае необходимо 
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начиная с какого-то момента дросселировать тягу ДУ или включать в 
траекторию выведения пассивный участок (см. рис. 9. 1 ,6) .  

Начало пассивного участка реализуется на  высоте, близкой к дости
гаемой при гравитационном развороте, но скорость и угол наклона 
траектории при этом обеспечивают выведение объекта на промежуточ
ную эллиптическую траекторию с апогеем на высоте заданной круго
вой орбиты. В апогее этой промежуточной орбиты аппарату сообщает
ся сравнительно небольшой импульс, который обеспечивает прираще
ние скорости до величины, необходимой для перехода на конечную 
орбиту (траекторию) . Этот импульс может быть создан либо повтор
ным запуском двигателей второй ступени, либо (в большинстве случа
ев) средствами выводимого объекта, имеющего обычно свою двига
тельную установку и систему управления. Такой подход позволяет су
щественно уменьшить потери массы выводимого полезного груза. 

В обоих представленных выше случаях имеет место так называе
мое прямое выведение на рабочую орбиту, т.е. без замкнутых участ
ков траектории. 

В ряде случаев,  особенно при выведении на высокие орбиты, часто 
используются схемы с промежуточными орбитами ,  т.е .  выведение 
осуществляется в два этапа (рис . 9 .7) .  Вначале осуществляется выве
дение на опорную орбиту по одной из рассмотренных выше схем, а 
затем с использованием промежуточных орбит (как минимум одной) 
осуществляется переход на целевую орбиту. Одной из таких промежу
точных орбит может быть орбита фазирования, т.е. орбита, с которой 
возможна или энергетически более целесообразна реализация после
дующих маневров. 

Орбита назначения 
Орбита фазирования 

Опорная орбита 

Промежуточная орбита 

Рис. 9. 7. Основные участки полета при выведении с промежугочными орбитами 
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Следует отметить, что схемы выведения на высокоэнергетические 
орбиты , плоскости которых совпадают или не совпадают с плоско
стью пуска, несколько различаются . 

Для компланарных переходов, как известно, энергетически самым 
выгодным двухимпульсным переходом является переход по полуэл
липсу Гоманна. Для перехода по этому эллипсу необходимо сообщить 
два импульса, первый в перицентре переходной орбиты, высота кото
рой совпадает с высотой опорной орбиты; второй - в апоцентре пе
реходной орбиты, высота которого совпадает с высотой рабочей кру
говой орбиты. В случае несовпадения плоскостей опорной и рабочих 
орбит, например, при запуске на геостационарную орбиту с террито
рии России, необходимо осуществить поворот плоскости, который 
требует соответствующего импульса скорости. 

В общем случае импульс, необходимый для изменения плоскости 
орбиты, может быть сообщен в любой точке переходной орбиты. При 
этом суммарное число импульсов может быть два и более. При двух
импульсном переходе предполагается, что импульс, необходимый для 
изменения наклонения, может быть сообщен в перицентре переход
ной орбиты, в апоцентре переходной орбиты или распределен между 
этими двумя точками.  Очевидно, что самым энергетически невыгод
ным является первый случай из-за высокой скорости в перицентре . 
Поэтому предпочтение отдают одному из двух остальных вариантов. 
При этом в третьем варианте существует оптимальное с точки зрения 
потребной энергетики распределение приращения скорости, необхо
димой для изменения наклонения, в перицентре и апоцентре пере
ходной орбиты. В частности, при условиях, характерных для запусков 
на геостационарную орбиту с космодрома Байконур (рис. 9 .8 ) ,  энер
гетически выгодным является следующее распределение: в перицен
тре переходной орбиты изменение наклонения плоскости переходной 
орбиты составляет -з· ,  а в апоцентре сообщается импульс, необходи
мый для перехода на экваториальную орбиту. Более энергетически 
выгодными могут быть трехимпульсные переходы. Кроме того, в та
ких случаях может быть оправдано использование гравитационных 
маневров, например, для полетов на геостационарную орбиту 
используют гравитационное поле Луны. 

Существенное влияние на выбор схемы выведения оказывают 
конструктивное исполнение РКН и выводимого полезного груза, 
энергетические возможности и ряд других факторов. Рассмотрим не
которые из них. 

При установившемся в настоящее время конструктивном члене
нии РКН для выведения полезных грузов с опорной орбиты на высо
кие,  а также отлетные траектории, как правило, используются спе
циализированные разгонные блоки. 
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Отделение КГЧ от РН Старт РКН 
Геопереходная орбита�-----f----

Нп = 200км, 
На. = 35786 

�----------.:::::::- Геостационарная орбита 
нкр = 35786 км 

i =O 

Рис. 9.8. Характерная двухимпульсная схема выведения на ГСО с космодрома 
Байконур 

До конца 1 990-х гг. в отечественной практике для выведения на 
геостационарную орбиту использовался только разгонный блок <<Д>> и 
его модификации , а в начале текущего века для этих целей введен в 
эксплуатацию разгонный блок «Бриз-М>> .  Рассматривается также воз
можность использования для этих целей разгонного блока <<Фрегат>> .  
При использовании разгонных блоков <<д>> и <<Бриз-М>> реализуются 
двухимпульсные схемы выведения , подобные приведеиной на 
рис. 9 .8 ,  с продолжительностью перелета около 7 ч .  

Если допускается более продолжительная реализация перелета (до 
нескольких суток) , то при большой широте старта (например, с кос
модрома Плесецк) энергетически более выгодной является <<биэллип
тическая>> схема перелета (рис. 9.9). При перелете по данной схеме 
первый импульс сообщается в узле орбиты и переводит КА на первую 
переходную орбиту, высота которой больше высоты ГСО. На подлете 
к апогею первой переходной орбиты осуществляется повторное 
включение ДУ разгонного блока, в результате которого поворачивает
ся плоскость орбиты и увеличивается высота перигея. Таким образом 
формируется вторая переходная орбита. Последний, третий импульс 
сообщается в перигее второй переходной орбиты с целью уменьше
ния скорости и пониженил высоты апогея до значений, соответст
вующих гсо. 

Во всех вышеупомянутых схемах выведения для обеспечения всех 
импульсов вплоть до выведения на рабочую орбиту предполагалось 
использование ДУ собственно РН и ДУ разгонных блоков. Однако в 
некоторых случаях для финальной фазы перехода на рабочую орбиту 
может оказаться выгодным использование ДУ полезного груза. 

128 



Отделение КГЧ от РН Старт РКН 

Геостационарная орбита 
нкр = 35786 км 
i =O 

Рис. 9.9. Вариант бИЭЛJIИПТИЧеской схемы перелета на rco 

Наиболее известной и широко используемой зарубежными РКН при 
выведении коммерческих КА в интересах западных заказчиков является 
схема выведения на орбиту, переходную к геостационарной, - геопере
ходную орбиту (Н11 = 300 км , На = 36000 км , i = 7•). При использовании 
отечественных РКН для выведения КА на ГСО параметры геопереход
ной орбиты несколько отличаются (Н11 = 5500 км , На = 36000 км , i = 25.). 
В последнем случае необходимый для перехода на ГСО импульс скоро
сти (Av � 1 500 м j с) обеспечивается двигательной установкой КА 

Особое место в спектре возможных схем выведения занимают 
групповые запуски, актуальность которых возрастает по мере появле
ния многочисленных КА, масса которых суrnественно меньше грузо
подъемности РН. При реализации групповых запусков основной про
блемой является разведение КА по индивидуальным рабочим орби
там. Суrnествуют две схемы реализации этой задачи:  

• первая схема предполагает, что все КА (установленные на РН) 
выводятся в одну точку орбиты, т .е .  отделяются от РН практически 
одновременно, а затем с помошью собственных ДУ переходят на свои 
рабочие позиции; 

• вторая схема предполагает наличие на РН специальной платфор
мы разведения, которая доставляет каждый КА на свою рабочую орбиту. 

Одним из частных случаев групповых запусков является попутное 
выведение, когда при выведении основного полезного груза, в случае 
неиспользования полностью грузоподъемности РКН и наличия сво
бодного места, на ее борт устанавливается попутный груз, отделение 
которого может быть осуrnествлено в любой точке траектории выве-
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дения , допускающей эту операцию из условия безопасности для ос
новной полезной нагрузки 

Одним из показателей, определяющих схему выведения, является 
азимут пуска, т.е. утол между плоскостью пуска и меридианом в точке 
старта. Основными факторами, определяющими выбор азимута пус
ка, являются заданные параметры орбиты (в первую очередь наклоне
ния) и расположение зон падения отработавших ракетных блоков, а 
также ограничения, связанные с допустимостью полетов ракет над 
населенными пунктами ,  промышленными и сельскохозяйственными 
объектами ;  международные соглашения, касающиеся полетов ракет 
над территориями друтих государств. 

Формирование орбиты в этом случае - это процесс совместного 
определения параметров программы утла тангажа и азимута пуска. 
В проектно-баллистическом анализе допускается раздельное прибли
женное их определение с использованием уравнения для векторной 
суммы скоростей (во вращающейся системе координат) в точке стар
та (рис. 9 . 1 0) .  На этом рисунке приняты следующие обозначения: 

А - азимут пуска; 
v "'  = rorccosq> c  - скорость точки старта (стартового комплекса) , 

определяемая вращением Земли; 
q> с - геоцентрическая широта точки старта. 

w 
Запад 

N Север 

Точка 

Широта точки старта Е 
Восток 

(j)CT 

Плоскость экватора 
а s с 

Рис. 9 .10. Формирование вектора конечной орбитальной скорости при фиксиро-
ванном азимуте пуска: . cos i ljl с - азимут пуска; v"' = rorccos <Ре - скорость точки старта; ljl = arcsш -- ; v к - ко-
нечная скорость РКН;  v0 • - конечная орбитальная скорость cos q>c 
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Из сферического треугольника авс следует, что для заданного на
клонения i угол между вектором орбитальной скорости v 0 и направ
лением на север N определяется по формуле 

. cos i \JI = arcsш --- . (9.2) 
COS<J> cт 

Из проекции на направление север N и запад W следует 

v к cos A = v 0• cos q> cт ;  
(9.3 )  

v к sin A = v 0 • sinw - v  ., ; 

потребные конечная скорость во вращающейся системе координат и 
азимут пуска: 

v = (v 2 + v 2 - 2v v sin ш) 112 • к О к ro О к ro т ' 

А = arcco{ :0: cosw} (9 .4) 

С достаточной для проектных задач точностью с учетом того, что 
д = \JI - А  для практически используемых азимутов очень маленькая, а 
следовательно, можно положить А � \JI ,  азимут пуска для обеспечения 
заданного значения наклонения орбиты определяется следующим со-
отношением: 

. cosi 
А = arcsш ---. 

COS<J> cт 
(9. 5) 

Из выражений (9 .5) следует, что при выведении без бокового ма
невра, т.е. при сохранении неизменной плоскости пуска, наклонение 
орбиты не может быть меньше географической широты места старта 
и что при пуске строго на восток наклонение орбиты численно равно 
географической широте точки старта. 

Таким образом, диапазон наклонений орбит, на которые обеспе
чивается выведение в исходной плоскости пуска, ограничивается ве
личиной, равной географической широте места старта. Кроме того, 
для каждого места старта имеются ограничения, связанные с исклю
чением полетов на активном участке над определенными районами 
(прежде всего густонаселенными) и с расположением мест, выделен
ных для падения отработавших ракетных блоков. На практике для ка
ждого полигона формируется «коридор» азимутов, являющийся од
ной из характеристик данного полигона (рис . 9. 1 1 ) .  
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1 . i "" 50' i = so, 6 . . . so, 7' i "" 5 1 ,5 . . . 5 1 , 8 ' 
2. i "" 62,25' i "" 65 . . . 65, 7' 

3. i '= 70' i '= 71 ,4  . . . 7 1 , 7' 
4. i "" 90' 

4 

1 . i = 62, 8' 
2. i "" 65, 4' i '= 65, 8 ' i "" 67, 2 '  

3. i '= 71 ' 
i '= 72,9' i "" 74' i "" 76' 

4. i "" 8 1 ,2 ' i "" 82 '  
i "" 83 ' 

а) 

б) 
""'· 9. 1 J . "''"" траос "Уе<оа • ....,...,, • .,.._ .,...__св .. ."... PlOf""" 

•-.,..,�•• Балкопур (•J u пл.с..,. (6) (; - ""'""'"'""' op..".J 
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Для выведения на орбиты с наклонением меньше географической 
широты места старта может использоваться или боковой маневр в 
npouecce выведения, или маневр на промежуточной орбите . В первом 
случае имеется в виду <<уход» из начальной плоскости пуска за счет 
боковой составляющей тяги ДУ. Во втором - формирование про
странствеиного орбитального маневра, обеспечивающего переход на 
орбиту с требуемым наклонением. 

Следует отметить, что боковой маневр в процессе выведения явля
ется вынужденной мерой, так как в этом случае часть запасов топлива 
расходуется для обеспечения составляющей тяги в плоскости рыска
ния , что, следовательно, снижает относительную массу полезного 
груза. На практике боковой маневр может быть использован как для 
обеспечения заданного наклонения из-за невозможности достижения 
заданного значения наклонения орбиты с располагаемого места пус
ка, так и для исключения пролета на активном участке над террито
риями, закрытыми для полетов РКН по каким-либо соображениям. 

Широта места старта кроме влияния на возможности по обеспе
чению заданного наклонения орбиты существенно влияет на массу 

выводимого полезного груза. Это объясняется изменением проекции 
окружной скорости Земли на плоскость заданной орбиты: 

v "' = v "' эк• cosi = 464,6cosi мjс. (9.6) 

Зависимость грузоподъемности РКН от начальной скорости (в 
данном случае - от проекuии окружной скорости Земли) характери
зуется производной 

dfl n г  dmn г  1 -- -
dv dv то 

(9 .7)  

Ее величина для одноразовых ракет лежит в пределах 
0,5 · 1 0 -3 • • •  0,7 - l о -з с j м. 

Это влияние, как следует из соотношения (9.6) ,  тем больше, чем 
меньше заданное наклонение орбиты. Таким образом, географиче
ское положение стартовой позиции влияет на возможности РКН. 

Именно этим объясняется, например, ценность околоэкватори
ального полигона Куру для запусков на орбиты с малым наклонени
ем; именно поэтому являются привлекательными различные виды 
мобильных стартов (самолетных, морских и т.п . ) ,  когда пусковая ус
тановка может быть приближена к широте, максимально близкой к 
оптимальной для запуска каждого конкретного КА. 

Следует отметить, что доля КА, запускаемых на экваториальные 
орбиты, в общем грузопотоке относительно небольшая . Большой 
nрактический интерес представляют орбиты с большим наклонени-
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ем. Это относится, в первую очередь, к солнечно-синхронным орби
там ,  используемым для космических систем наблюдения, а также к 
полярным орбитам, используемым для группировок связных КА. На 
орбиты с высоким наклонением выводятся навигационные КА. И в 
таких случаях более энергетически выгодными могут оказаться запус
ки с больших географических широт. 
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Глава 10 
ТАКТИКО-ТЕХНИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ РКН. 

ОСНОВНЫЕ ПРОЕКТНЫЕ ПАРАМЕТРЫ. 
КРИТЕРИИ ЭФФЕКТИВНОСТИ 

Состав тактико-технических характеристик. Конечная скорость 
РКН. Характеристическая скорость. Потери характеристиче

ской скорости. Проектные параметры и функции управления. Ос
новные проектные парометры. Постановка задачи о выборе основ

ных проектных парометров. Критерии эффективности 

Из достаточно большого перечия требований к РКН, представлен
ного ранее, для обобщенного представления о РКН как о летательном 
аппарате часто используется более короткий перечень, позволяющий 
судить в целом о возможности ее применения по назначению и полу
чивший название тактико-технические характеристики (1ТХ), кото
рый включает в свой состав: 

о массу полезного груза, соответствующую определенным пара
метрам орбиты назначения ; 

о диапазон параметров орбиты назначения (перигей и апогей, на
клонение) ; 

о точность выведения, определяемую допускаемым разбросом па-
раметров орбиты; 

о допустимый разброс времени выведения на орбиту; 
о время подготовки и осуществления запуска. 
Масса полезного груза, выводимая РКН на заданную орбиту, яв

ляется основной энергетической характеристикой, во многом опре
деляющей массу, габариты, стоимость РКН и т.д. Учитывая наличие 
в составе РКН двух типов СрВ, т.е. ракеты-носителя (РН) и разгон
ного блока (РБ), определяющих схему выведения полезного груза, в 
ТЗ может быть задана одна или несколько из следующих орбит вы
ведения: 

о незамкнутая с отрицательной величиной перигея; 
о круговая с заданной высотой и наклонением; 
о эллиптическая с заданными величинами апогея и перигея; 
о переходмая к ГСО; 
о геостационарная ; 
о солнечно-синхронная с заданной высотой и наклонением; 
о отлетные траектории к орбитам планет Солнечной системы. 
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При выведении на незамкнутую орбиту в ТЗ обычно задается им
пульс скорости , необходимый для перевода полезного груза на рабо
чую орбиту, который реализуется разгонным блоком или двигатель
ной установкой КА. 

Достижение представленных выше требований обеспечивается за 
счет определенным образом сбалансированных показателей различ
ной физической природы. Их состав и численные значения являются 
объектом исследования в начале разработки аппарата. В таких иссле
дованиях ключевым является опыт предшествующих разработок, а 
иногда прототип берется из числа существующих образцов. Но в лю
бом случае в учет берутся те показатели, которые в наибольшей степе
ни влияют на достижение требований, сформулированных в ТЗ. 

Ключевым сочетанием параметров,  определяющих возможность 
применения РКН по назначению, является вполне определенное (в 
соответствии с орбитой назначения) сочетание кинематических пара
метров движения, в частности, величины и направления скорости в 
конце активного участка. 

Величина конечной скорости РКН, соответствующая заданной в 
ТЗ орбите, определяется по известным соотношениям небесной ме
ханики: 

( 10 . 1 )  

где ll з = 3 ,986 х 1 0 14 м 3  j c 2 - гравитационный параметр Земли;  r 
расстояние от центра Земли до КА; V 0 - конечная скорость РКН , не
обходимая для достижения круговой орбиты; v э - конечная скорость 
РКН, необходимая для достижения эллиптической орбиты; v n - ко
нечная скорость РКН, необходимая для достижения параболической 
орбиты; v г - конечная скорость РКН, необходимая для достижения 
гиперболической орбиты. 

С другой стороны, конечная скорость, которая может быть достиг
нута средством выведения, это всегда есть сумма прирашений скоро
стей, обеспечиваемых N ступенями: 
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N 
У к = L.1.Y ; , 

1 

где .1.v ; - приращение скорости i-й ступенью. 

( 1 0.2)  

В частном случае при N = 1 - это конечная скорость одноступен
чатой ракеты, и при допущении об отсутствии атмосферы и сил тяже
сти ее величина определяется по формуле Циолковского 

У к = -с1П J.1 к , ( 1 0. 3 )  

где с = I уд = g0Руд - скорость истечения продуктов сгорания; 
тк тп. r + тт о + тдв + тсу + т пр 

Jl к = -- = - относительная конечная 
Мо то 

масса; т к - конечная масса; т"  г - масса полезного груза; т т о -
масса топливных отсеков; т дв - масса двигателя ; тсу - масса обору
дования системы управления; т"Р - масса прочих (неучтенных) эле
ментов ракетного блока; М 0 - стартовая (начальная) масса. 

Выражение для относительной конечной массы можно преобразо
вать в следующий вид:  

( 10 .4) 

где Jl n.r - относительная масса полезного груза; Jl кон - относительная 
масса конструкции. 

Скорость, достигнутую в упомянутых идеальных условиях, приня
то называть характеристической (идеальной) скоростью. 

Так как первый сомножитель в выражении ( 1 0.3)  отражает энерге
тическое совершенство двигательной установки, то с учетом выше
приведенных выводов можно утверждать, что при фиксированной 
массе полезного груза предельная характеристическая (идеальная) 
скорость одноступенчатой ракеты определяется двумя факторами:  

• энергетическим совершенством двигательной установки, т.е .  
удельным импульсом; 

• совершенством конструкции ракетного блока, т.е . относитель
ной массой конструкции. 

Следует отметить, что для существующих ЖРД, работающих на 
керосиново-кислородном топливе , I уд = g0 Руд = (3400 . . .  3500) м/с . 
Если ориентироваться на существующий уровень конструктивного 
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совершенства, то даже предельная величина характеристической ско
рости одноступенчатой ракеты будет меньше космической. 

В настоящее время достижение первой космической скорости 
обеспечивается не менее чем двумя ступенями,  скорости которых 
складываются [ 1 0.2 ] .  Эту же скорость (как и более высокую) можно 
получить с использованием трех ступеней и более. 

В этом случае выражения для относительной конечной массы длЯ 
каждой из ступеней будут аналогичными, с той разницей, что в двух
ступенчатом варианте для первой ступени полезного груза будет вто
рая ступень, а в трехступенчатом варианте для второй ступени полез
ным грузом будет третья ступень и т.д. 

Из изложенных выше рассуждений следует, что на достижение за
данной скорости [см. ( 10. 1 ) )  даже в идеальных условиях (без учета 
воздействия атмосферы и гравитации) влияют: 

• удельный импульс тяги (энергетическое совершенство) ;  
• относительная масса конструкции (конструктивное совершенство); 
• число ступеней. 
Очевидно,  что условия полета, отличающиеся от идеальных, т.е. с 

учетом атмосферы и гравитационных сил ,  будут оказывать влияние 
на возможность достижения требуемых кинематических параметров в 
конце активного участка. Для оценки влияния на конечную скорость 
атмосферы и гравитации рассмотрим уравнения движения РКН -
наиболее представительную модель РКН как летательного аппарата. 

Дифференциальные уравнения, определяющие скоросrь v и направ
ление е скорости РКН, учитывающие только основные силы, действую
щие на РКН, представляюгся ниже в известном из теории движения виде: 

dv Р - Х . - = --cos a - g sшe; dt т 
de Р - Х  . v - = -- sша - gcose, dt т 

( 1 0.5) 

где v - текущая скорость РКН ; Р - тяга двигателя; Х - продольная 
аэродинамическая сила; е - траекторный угол; а = Э. - е - угол атаки, 
т.е. угол между продольной осью ракеты и вектором скорости; Э. 
угол тангажа; g - ускорение сил тяжести. 

Для выявления параметров, определяющих конечную скорость, 
воспользуемся известным выражением, полученным после интегри
рования первого уравнения из представленной выше системы и неко
торых преобразований: 

( 1 0.6) 
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где 

т 
J.l = - относительная масса РКН; т0 , т - стартовая и текущая массы 

то 
РКН соответственно; Рм = g0 то - нагрузка на миделъ - стартовая сила 

Sм 
тяжести, приходящаяся на единицу площади максимального попереч
ного сечения РКН;  Sм - площадь миделя; 1 Удо , 1 Удп - удельный им
пульс ракетного двигателя на уровне моря и в пустоте соответственно; 

р, п0 = --0 - - начальная тяговооруженностъ РКН; Р0 - стартовая (на 
gото 

pv 2 
уровне моря) тяга ракетного двигателя РКН; q = -- - скоростной на-

2 
пор; р0 - давление атмосферы на уровне моря; р, р - текущие плот
ность и давление соответственно; Сх - коэффициент продольной силы. 

С учетом физической природы составляющих скорости ( 1 0.2) это 
уравнение может быть представлено в следующем виде: 

V к = V xap -Av rp -Аv атм > ( 1 0.7)  

где характеристическая (идеальная) скорость 

V хар = -/ Удп IПJ.I к ; ( 10 .8)  

гравитационные потери, т.е. потери, определяемые силами тяготения, 

1 Av rp = lуд -/1 ; п 

по 
( 10.9) 

атмосферные потери, т.е. потери, определяемые влиянием атмосфе
ры (из-за аэродинамического сопротивления и из-за противодавле
ния на срезе сопла) , 

А J 1 J J J Удп - J Удо J �v атм = уд -- 2 + уд 3 • " поРм " /Удп 
( 1 0. 1 0) 
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Таким образом,  кроме упомя нутых выше параметров (удел ь
ный импульс ДУ, относительная конечная масса конструкции) ,  
определяющих идеальную скорость одноступенчатой РКН , н а  ее 
конечную скорость будут оказывать влияние параметры ,  входя
щие в выражение для потерь скорости : начальная тяговооружен
ность,  нагрузка на м идель ,  а также функции e{Jl) , Cx {J.1) , P(Jl) 
и Jl(t). 

Такой подход, представленный выше для случая одноступенчатой 
РКН ,  легко распространить на многоступенчатую РКН, раскрывая 
выражение ( 1 0 .2) ,  т.е . :  

V К = V K I  + V К 2 + . . .  +V к ; + . . .  +V K N ' ( 1 0. 1 1 ) 

а 

V к ;  = V хар ; -Av rp ; - Av атм ; . 

Выражения для составляющих i-й ступени будут подобны вы
ражениям ( 1 0 . 8 )-( 1 0 . 1 0 ) ,  а количество факторов , влияющих на 
конечную скорость, таким образом , увеличится в N (количество 
ступеней) раз. Кроме того, число ступеней также является еще од
ним фактором . 

Отметим,  что из всей совокупности упомянутых параметров 
и функций только относительные конечные массы не являют
ся независимыми,  так как они связаны между собой величиной 
конечной с корости , что легко проследить, раскрывая выраже
ние ( 1 0 . 1 1 ) :  

V к = -1 уд1 ln fl к , - 1 уд 2 ln J.1 к 2 • • •  -/Уд; ln Jl к ;  . . . -/ УдN ln fl к н . ( 1 0. 1 2) 

Таким образом, в общем случае перечень независимых параметров 
и функций ,  определяющих конечную скорость, будет выглядеть сле
дующим образом: 

N параметров 1 уд , n0 , Рм ; 
N - 1 fl к ; 
N функций e{Jl) ,  С x (Jl) , P(Jl), Jl(t) 
и само число N. 
Впредь вышеупомянутые параметры, как и любые другие незави

симые параметры, будут называться проектными (или управляющими) 
параметрами, а функции - функциями управления. 

Для оценки значимости влияния приведеиных выше факторов 
будем исходить из того, что минимальная сумма всех потерь на ат
мосферном участке полета РКН составляет примерно 20 . . .  25% от 
характеристической скорости , причем гравитационные потери наи-
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более существенные - две трети от суммарных потерь. Таким об
разом , на долю потерь в скорости от влияния высотности двигате
лей , коэффициента сил аэродинамического сопротивления и на
грузки на мидель приходится менее 1 0% от характеристической 
скорости , и даже в случае их уточнения в пределах 25% изменение 
суммарных потерь не превысит 2 . . .  3% от значения характеристиче
ской скорости. Такие рассуждения позволяют отнести к второсте
пенным по степени влияния на конечную скорость факторы, опре
деляющие величину атмосферных потерь ( 1 0 . 1 1 ) ,  т.е. высотность 
двигателя , коэффициент сил аэродинамического сопротивления,  
нагрузку на мидель. 

Стремясь ограничить перечень параметров и функций, влияющих 
на конечную скорость только первостепенно значимыми параметра
ми,  можно свести вышеупомянутый перечень к более короткому, ис
ключив из него нагрузку на мидель Рм , и функции Cx {f.l) , p(f..1): 

N параметров 1 уд , n0 ; 
N - 1 f.l к ; 
N функций: e{f..1) , f.l(t) 
и само число N. 
Следует заметить, что в простейшем для анализа случае , когда тяга 

двигателя полагается постоянной по времени, из этого перечия нуж
но исключить функцию f.l(t), так как она определяется при фиксиро
ванном 1 уд величиной начальной тяговооруженности: 

f.l = .!!!..._ = то -mt = 1 - go тоn о t = 1 - gono t. 
т0 т0 т0 1уд /уд 

( 1 0. 1 3) 

Такой перечень характерен для многоступенчатых РКН с попе
речным делением (тандемной схемы) .  Для РКН с продольным де
лением (пакетной схемы) к нему следует добавить соотношение 
тяг параллельна соединенных ступеней .  Функция f..1(t) в общем 
случае отражает любое как непрерывное , так и дискретное изме
нение массы,  включая ступенчатое изменение расхода топлива 
при дросселировани и  тяги , которое может использоваться для 
различных целей .  

Отметим два важных свойства приведеиных выше параметров и 
функций: 

• по опыту проектных работ эти параметры и функции в наиболь
шей степени влияют на конечную скорость РКН; 

• их совокупность при заданных исходных данных обеспечивает 
требуемые тактико-технические характеристики. 

Благодаря этим свойствам их принято называть основными про

ектными параметрами и функциями управления. Правильный вы-
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бор состава основных проектных параметров, помимо гарантиро
ванных оценок тактико-технических характеристик, сводит к ми 
нимуму количество рассматриваемых факторов при проектирова
нии и является важным моментом формализации задач проектной 
разработки РКН. 

Следует заметить, что количество независимых переменных (па
раметров) ,  влияющих в той или иной степени на тактико-техниче
ские характеристики РКН , достаточно велико. Наряду с параметра
ми,  определенными выше как основные , существует большая груп
па параметров ,  определяемых компоновочным решением РКН ,  
уровнем технологии ,  уровнем промышленного развития , задавае
мых на начальном этапе проектирования по статистике и уточняе
мых в ходе итерационного процесса проектирования. Такую группу 
параметров принято называть в таком случае дополнительными ис
ходными данными. 

Из всех возможных сочетаний основных проектных параметров, 
удовлетворяющих тактико-техническим характеристикам, выбирает
ся сочетание, соответствующее наивысшей эффективности комплек
са, в состав которого войдет разрабатываемая РКН. В более полной и 
строгой постановке задача о выборе основных проектных параметров 
формулируется следующим образом: выбрать такое сочетание основ
ных проектных параметров и функций управления, которое обеспечива
ет выполнение основной задачи полета (выведение заданного полезного 
груза на орбиту с фиксированными параметрами), при наличии конечно
го числа ограничений (максимальная перегрузка, тип используемых ДУ, 
зоны падения отработавших ракетных блоков и т.п.), и сообщает при 
этом экстремальное значение критерию эффективности РКН. 

При выборе критерия эффективности следует ориентироваться на 
численные показатели ,  обеспечивающие наивысшую эффективность 
комплекса, в состав которого войдет разрабатываемая РКН. Это дик
туется одним из основных положений системного подхода, из кото
рого следует, что лучшим решением компонента технической систе
мы (которым является РКН в составе КРК) будет решение, соответст
вующее наивысшей эффективности системы в целом .  Методическая 
сложность решения задачи выбора основных проектных параметров 
объясняется, прежде всего, трудностями формализации понятия эф
фективности новой разработки и определения наилучшей совокупно
сти ее количественных показателей, т.е .  определения критерия пред
почтения как правила для выбора. 

С учетом масштабности разработок образцов ракетно-космиче
ской техники, каковыми являются компоненты космического ракет
ного комплекса, в том числе и РКН, его эффективность выражается, 
в первую очередь,  экономическими показателями - конкретной 

142 



стоимостью результата от применения новой техники в сопоставле
нии с затратами на ее создание и эксплуатацию. Этот критерий дол
жен учитывать: 

• стоимость создаваемого комплекса; 
• стоимость отчуждаемых природных ресурсов; 
• «утраченную выгоду>> ;  
• величину дохода от коммерческого использования; 
• ожидаемый эффект от использования разработок (открытий ,  

изобретений и.т.п . ) ;  
• эффект во внешней торговле под влиянием космических дос

тижений ,  характеризующих научно-технический потенциал стра
ны и т.д. 

Формализация этого критерия, отражающего многочисленные по 
физическому содержанию и по степени важности показатели,  являет
ся предметом системного анализа и в полном объеме медостижима в 
обозримом будущем. Поэтому можно говорить лишь о той или иной 
степени приближения , соответствующей достигнутому научно-техни
ческому уровню или сделанным упрощающим допущениям. 

Проблема оценки эффективности РКН осложняется еще и тем, 
что в современных условиях разработка абсолютно новой РКН - не 
столь частое явление, а обычно ставится задача о развитии имеющих
ся РКН за счет их модернизации или задача о создании семейства 
РКН и соответствующих КРК. Примером первой задачи является 
разработка новых модернизаций РН <<Союз» (<<Союз-2) или РН «Про
тон>> (<<Протон-М).  

Примером второй задачи является разработка семейства унифици
рованных РН <<Ангара>> в составе соответствующих КРК. С учетом 
масштабности такой задачи для государства и того, что отдельные 
РКН из этого семейства должны прийти на смену РКН из существую
щего парка, в качестве показателей эффективности могут быть ис
пользованы: 

- суммарная стоимость выполнения программы запусков КА, вы
полняемых в национальных интересах, существующими и вновь соз
даваемыми РКН - C"Pr , 

- прибыль от коммерческой эксплуатации разрабатываемых 
РКН - Pr. .  Эти показатели определяются по формулам 

СПРI = ��Сnт1 + �( Сокрk + �Cnkп } ( 1 0. 1 4) 

где S - общее количество типов отечественных эксплуатируемых ра
кет-носителей, участвующих в выполнении программы запусков КА; 
т - индекс типа эксплуатируемой РКН; N т - суммарное количество 
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запусков РКН т-го типа; / - номер пуска РН т-го типа; C"m' - стои
мость /-го пуска РКН т-го типа; N k - общее количество типов разраба
тываемых комплексов РКН, входящих в состав семейства; k - индекс 
типа разрабатываемого комплекса РН; Сокрk - стоимость опьпно-кон
структорских работ по комплексу РКН k-го типа, равная сумме затрат 
на создание РКН и наземный комплекс; N "Pk - суммарное количество 
запусков РКН разрабатываемого комплекса k-го типа; n - номер пуска 
РКН k-го типа; С"kп - стоимость п-го пуска РКН k-го типа; 

( 1 0. 1 5) 

где N �Р k - суммарное количество коммерческих запусков РКН раз
рабатываемого комплекса k-го типа; n" - коэффициент нормы при
бьши п-го пуска РКН k-го типа. 

В более простых ситуациях, когда ставится задача о разработке но
вой РКН по ТЗ, не связанному с другими существующими или созда
ваемыми РКН, можно использовать критерии эффективности, отра
жающие наиболее существенные качества новой разработки, улучше
ние которых при выполнении тактико-технических характеристик 
дает явные преимущества. Применительно к космическим ракетным 
комплексам в качестве основного экономического показателя обычно 
рассматривают стоимость программы пусков с пр . 

Стоимость программы пусков представляется суммой ее со
ставляющих и количества используемых для их реализации аппа
ратов :  

для одноразовых РН 

( 10. 1 6) 

для многоразовых РН 

С"Р =С раз + Сизг т +Сэксп; ( 10. 1 7) 

где n - число пусков; т - количество многоразовых РН, необходи
мое для реализации программы пусков. 

Стоимость разработки и испытания практически не зависит от об
щего количества запусков в программе. При малом количестве запус
ков затраты на эти статьи являются определяющими, что требует уп
рощения процесса разработки РН за счет разумного снижения ряда 
основных характеристик. 

При большом количестве запусков в программе возрастает доля 
общих затрат на изготовление и эксплуатацию при одновременном 
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снижении затрат на изготовление каждого экземпляра РН и ее экс
плуатацию при одноразовом запуске. Это требует снижения удельной 
стоимости выведения полезного груза, например, за счет многоразо
вого использования материальной части РН. 

Важной экономической характеристикой РН является удельная 
стоимость выведения полезного груза 

( 1 0. 1 8) 

где 

( 1 0. 1 9) 

Наряду с этими критериями широко используются узкоспециа
лизированные критерии. Особенно часто на практике используется 
критерий массовой отдачи (относительная масса полезного груза) , 
который характеризует эффективность использования стартовой 
массы 

( 10.20) 

Этот критерий согласуется с экономическими критериями в усло
виях, когда сравниваемые варианты РН подобны по конструктивному 
исполнению и технологии обслуживания. 

Выбор основных проектных решений и параметров обычно произ
водится в такой последовательности: 

• Из анализа ТЗ с учетом опыта проектной организации и отрасли 
намечается область потенциально перспективных схемных решений 
(включающих параметры, относящиеся к основным, т.е. число ступе
ней и топливо) . В зависимости от степени новизны и этапа создания 
таких вариантов в практике проектирования может быть более десяти 
(и даже до сотни).  

• Каждый из вариантов подвергается проектной проработке, в про
цессе которой, опираясь на проектно-баллистический анализ, опреде
ляется сочетание остальных основных проектных параметров (распре
деление масс по ступеням,  тяговооруженности ступеней и др.) ,  обеспе
чивающих достижение максимальной массовой отдачи. 
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Глава 11 
ТОПЛИВО ДЛЯ РАКЕТ 

КОСМИЧЕСКОГО НАЗНАЧЕНИЯ 

Технические требования. Эксплуатационные требования. Эконо

мические требования. Жидкие ракетные топлива. Твердые ра

кетные топлива. Воздействие топлив на окружающую среду 

Выбор топлив при проектировании РН имеет большое значение, 
так как физико-химические свойства компонентов и условия их экс
плуатации практически полностью определяют тип ДУ, систему про
ектных параметров, массу, габаритные размеры и баллистические 
возможности РН. Для принятия приемлемых и рациональных реше
ний необходимо отчетливо понимать физическую природу топлив и 
влияние их свойств как на тактико-технические характеристики, так 
и на другие показатели,  в том числе на окружающую среду. 

Выбор топлива проводится на основе комплексного анализа эф
фективности. Под эффективностью топлив следует понимать количе
ственную оценку его способности улучшать те или иные параметры 
системы - массу полезного груза, начальную массу, габаритные харак
теристики, сухую массу конструкции,  стоимостные показатели и т.д. 

В настоящее время при выборе топлива чаще всего учитывается 
одна из наиболее важных характеристик, т.е. энергетическая эффек
тивность. При этом предполагается, что другие параметры топлива 
должны удовлетворять требованиям налагаемых ограничений. Реали
зация подобного подхода на практике зачастую приводила к недоста
точно полному учету целого ряда факторов, что в конечном итоге вы
ражалось в неоправданных временных и материальных затратах на 
разработку или модернизацию КРК. 

Общая проблема оценки эффективности и выбора ракетного топ
лива может быть декомпозирована на составляющие, учитывающие 
основные аспекты эффективности и последствий применеимя ракет
ных топлив. 

Требования, предъявляемые к топливам РН, можно разбить на три 
большие группы: технические, эксплуатационные и экономические. 

Технические требования определяют эффективность топлива, его 
физические параметры (температура кипения и плавления , упругость 
паров, температура горения) ,  механическую прочность (для твердых 
топлив), агрессивность по отношению к конструкционным материа
лам, а также его возможности как охлаждающего агента. 
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Эффективность топлива характеризуется, прежде всего, его энер
гетикой . Мерилом энергетики топлива является удельный импульс 
тяги , влияние которого на параметры РКН проявляется как непо
средственно (это вытекает из формулы Циолковского) , так и косвен
но (с ростом удельного импульса запас топлива на борту РН уменьша
ется, что при малых изменениях его плотности приводит к уменьше
нию габаритов РН, нагрузок, действуютих на нее и ,  в конечном ито
ге , к уменьшению массы ее конструкции) .  Исключением является 
пара криогенных компонентов «кислород - водород>> , переход к ко
торой, безусловно, сопровождается сушественным увеличение удель
ного импульса, но при этом из-за чрезвычайно малой плотности при
водит к значительному увеличению размеров бака горючего. 

Удельный импульс, как известно, с точностью до статической добавки 
тяги определяется скоростью истечения газов из сопла, которая зависит 
от энергосодержания (калорийности) топлива, влияющего на температуру 
продуктов сгорания в камере сгорания, от молекулярной массы продук
тов сгорания, истекающих из сопла, и от степени расширения газов: 

W = l:!5_ RТкс [ 1 -(�J k�I l ,  
k - 1 � Ркс J ( 1 1 . 1 ) 

где k - показатель адиабаты; R - универсальная газовая постоянная ;  
Ткс - температура в камере сгорания; � - молекулярная масса исте
кающего из сопла газа; Ра ,  Ркс - давления на срезе сопла и в камере 
сгорания. 

Приведеиная формула указывает основные пути воздействия на 
скорость истечения и удельный импульс тяги: Ткс и � определяются в 
основном физико-химическими свойствами топлива, но испытывают 
и некоторое влияние Ркс и Ра ,  зависящих, в свою очередь, от конст
рукции двигателя и некоторых друтих факторов. 

Из многих физических параметров топлив особое значение имеет 
его плотность, так как с увеличением плотности уменьшается размер 
емкостей для его хранения и масса конструкции. 

Для оценки эффективности топлива с учетом как удельного им
пульса, так и плотности, можно рекомендовать один из используемых 
на практике комплексных критериев (для жидких топлив) , в частно
сти критерий качества топлива: 

( 1 1 . 2) 

где с - безразмерный коэффициент (с = 0,02 . . .  0,05 - меньшие значе
ния для верхних ступеней, большие - для нижних) . 
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Достоинством такого подхода является его простота и воз
можность его применения п ри мини мальном объеме исходных 
данных. 

Упругость паров компонентов топлива влияет на его эффектив
ность через давление наддува топливных баков. На входе в насос для 
обеспечения бескавитационной работы необходимо определенное 
превышение давления компонента над давлением его насыщенных 
паров. Поэтому чем выше упругость паров, тем большее давление не
обходимо в баке , а значит, массы бака, системы и газа наддува будут 
также больше. 

Характеристики компонентов топлива (как рабочего тела, ис
пользуемого для охлаждения камеры сгорания) такие , как теплоем
кость и теплопроводность, важны для создания простого и надежно
го двигателя. 

Кроме того, такие физические параметры компонентов топлива 
как температура плавления и температура кипения предопределяют 
требования к условиям их хранения и эксплуатации РН. 

Эксплуатационные требования, предъявляемые к компонентам то
плива, и факторы, определяющие их, характеризуют взрывоопасность 
и огнеопасность топлива (его отдельных компонентов) , токсичность, 
стабильность характеристик топлива при хранении , радиационную 
стойкость по отношению к воздействию электромагнитного и кор
пускулярного излучения, наличие (отсутствие) опыта работы у обслу
живающего персонала с данными компонентами топлива, степень 
подготовленности существующей экспериментальной базы к прове
дению экспериментальных работ. 

Токсичность, т.е .  отравляющее воздействие на человеческий орга
низм и окружающую среду, характерна для большинства из широко ис
пользуемых жидких топлив. 

Взрывоопасность и огнеопасность топлива характеризуются: 
• способностью компонентов топлива при их взаимодействии всту

пать в реакцию горения без наличия посторонних источников воспла
менения, 

• самовоспламеняемостью компонентов топлива при контактиро
вании с кислородом воздуха, 

• образованием парами компонентов топлива взрывоопасных 
смесей с воздухом в широком диапазоне концентраций, 

• пожаро- и взрывочувствительностью компонентов к загрязнени
ям , контакту с какими-либо посторонними веществами , перегреву в 
замкнутом пространстве и т.д. 

Экономические требования, предъявляемые к компонентам топли
ва, зависят от наличия действующей промышленной базы по их про
изводству, их применимости и стоимости (в том числе стоимости соз-
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дания производственной базы при ее отсутствии) ,  стоимости созда
ния стартового комплекса, использующего данный вид топлива, 
стоимости транспортирования и создания транспортных средств, 
стоимость хранения и т.п.  

В РН в настоящее время и в обозримом будущем используются хи
мические двигатели. В связи с этим ниже основное внимание будет 
уделено именно топливам для химических двигателей, используемых 
в составе маршевых двигательных установок. 

По агрегатному состоянию компонентов топлива ракетные хими-
ческие двигатели принято делить: 

• на жидкостные ракетные двигатели (ЖРД);  
• ракетные двигатели твердого топлива (РДТТ) ; 
• гибридные ракетные двигатели (ГРД) , у которых один компо

нент находится в жидкой ,  а другой - в твердой фазе. 
Жидкостные ракетные двигатели в настоящее время являются 

наиболее распространенными ракетными двигателями, используемы
ми на подавляющем большинстве РН в качестве как маршевых, так и 
вспомогательных двигателей. 

По числу компонентов, образующих топливо для жидкостных ра
кетных двигателей, принято различать одно- , двух- и трехкомпонент
ные топлива. 

Однокомпонентные топлива - сложные химические соединения, 
способные при определенных условиях разлагаться на более простые 
и устойчивые вещества с выделением большого количества тепловой 
энергии.  

Двухкомпонентные топлива - топлива, в которых тепловая энер
гия образуется за счет взаимодействия одного компонента (горючего) 
с другим (окислителем) .  

Трехкомпонентные топлива - топлива, в которых тепловая энер
гия образуется за счет окисления двух компонентов горючего (после
довательно или параллельна) одним окислителем. 

В табл. 1 1 . 1  представлены основные характеристики известных 
компонентов жидких топлив. 

Компоненты жидких топлив по их физическим свойствам можно 
разделить на высококипящие, низкокипящие и криогенные. 

Высококипящие компоненты топлива имеют температуру кипения 
( Т >  298 К) , как правило, выше максимальной температуры, которая 
может быть при эксплуатации и хранении, обладают стабильностью 
характеристик, удобны в хранении и при организации длительной го
товности РН к пуску. Эти компоненты можно хранить в жидком со
стоянии в герметичных баках. К высококипящим компонентам отно
сятся азотная кислота, несимметричный диметилгидразин, азотный 
тетроксид, перекись водорода и др. 
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... 
Ul 
... 

Компонент 

Азотная кислота 
безводная 

Азотная кисло-
та красная ды-
мящаяся 

Четырехоксид 
азота (азотный 
тетраксид) 

Жидкий 
кислород 

Жидкий фтор 

Перексид (пе-
рекись) водо-
рода 

Керосин 

Химическая 
формула 

HN03 

85%HN03 + 
+ 1 5%N 204 

N204 

02 

F2 

НР2 

СюН2о 

Таблица 1 1. 1  
Характеристики компонентов жидких топлив [ 1 1 .3] 

Плот- Вязкость дина- Давление Удельная Коэффициент 
н ость, ткип • к Т плав • К мическая насыщен- теплоем- теплопровод-
кг / м3 f.1 · 10-2 , Н · с/м2 ных па- кость, н ости , 

ров, кПа кДж / (кr · К) Вт / (м ·К) 

1 509 357 ,3  23 1 ,6 0,082 48 1 ,78 0,38 

1 560 333 2 1 9,2 0 ,8 30 1 ,78 0,28 

1 450 294,3 262 0,044 98 2 ,35 0, 1 33 

1 1 42 90, 1 8  54,36 0,02 - 1 ,7 О, 1 935 

1 503 85 ,02 53 ,6 0,026 - 1 ,505 -

1450 423 272,6 О, 1 6  0,265 2,43 0,628 

800 . . .  850 473 . . .  523 223 0, 1 5  1 ,9 2,0 0, 16  



.... 
Ul 
N 

Компонент 

Гидразин 

Монометил-
гидрази н 
( М М Г) 

Несимметрич-
ный диметил-
гидрази н 
(НДМ Г) 

Аэрозин 

Жидкий 
водород 

Аммиак 

Эгиловый 
спирт 

Метан 

Химическая 
формула 

N :!f4 

N:!f3 (CH3 ) 

Nlfз (CHз )2 

50%НДМ Г +  
50%гидразин 

н2 

NH3 

C:!f50H 

сн4 

Плот-
н ость, ткип • к 
кг f м3 

1 0 1 0  386,5 

8 7 1  360,5 

785 336, 1 

900 343 , 1  

70,97 20,03 

682 259,58 

785 35 1 ,3 

424,5 1 1 1 ,7 

Окончание табл. 1 1. 1 

Вязкость дина- Давление Удельная Коэффициент 
Т плав • К мическая насыщен- теплоем- теплопровод-

J.1 · 1 0-2 , Н · с/м2 ных па- кость, Н ОСТИ , 
ров, кПа кДж / (кr · К) Вт / (м · К) 

275 0,097 2,67 3 ,070 0,209 

220,5 0,078 6,6 2,93 -

2 1 5 ,8  0,059 2 1 0  2,78 0,20 1 

265 ,7  - - - -

1 3 ,79 0,00 1 3  - 9 ,420 0,066 

1 92,24 0,026 - 4,77 0,050 

1 58 ,9  0, 1 2  56 2,43 0, 1 7  

90,7  0,0 1 - 3,45 0,2 



Низкокипящие компоненты имеют температуру кипения ниже мак
симальной эксплуатационной температуры (Т<298 К) . Их нельзя хра
нить в жидком состоянии в герметичных баках без принятия специ
альных мер по охлаждению. К низкокипящим компонентам относят
ся аммиак, метан, пропаи и др. 

Криогенные компоненты имеют температуру кипения ( Т < 1 20 К) 
ниже минимальной эксплуатационной температуры. Их также нельзя 
хранить в жидком состоянии в герметичных баках без принятия спе
циальных мер по охлаждению. К криогенным компонентам относят
ся кислород, водород, фтор и др. 

Двухкомпонентные топлива с раздельной подачей могут быть 
самовоспламеняющимися и невоспламеняющимися. В самовоспла
меняющихся топливах реакции окисления и воспламенения начи
наются после контакта горючего и окислителя; для начала реакции 
невоспламеняющихся топлив требуются специальные средства за
жигания. 

Ниже рассмотрены энергетические и эксплуатационные свойства 
наиболее распространенных в практике ракетной техники компонен
тов жидких топлив и твердых топлив, включая их воздействие на пер
сонал ,  принимающий участие в его производстве и эксплуатации. 

Окислители. Азотнокислые окислители (АК) представляют собой 
тройные системы, состоящие из азотной кислоты (основы) , четырех
оксида азота (до 30%) и воды (до 2%) с добавлением ингибиторов кор
розии.  В качестве ингибиторов коррозии используют ортофосфорную 
кислоту, плавиковую кислоту (фторид водорода) и йод. Окислители 
АК нашли широкое применение в отечественной и зарубежной прак
тике. В частности, в РН серии <<Космос>> они используются как основа 
топлив с высококипящими и незамерзающими компонентами.  

Окислитель АТ (азотный тетраксид) - четырехоксид азота 
(N 20 4 ) - более эффективен ,  чем азотная кислота (АК) . Этот окисли
тель обладает меньшей вязкостью по сравнению с АК-окислителями 
и более высокой химической активностью. В отечественном ракето
строении окислитель АТ нашел широкое применение в сочетании с 
горючим - несимметричным диметилгидразином (НДМГ).  

Жидкий кислород - один из дешевых применяемых компонентов 
ракетных топлив. Из-за низкой температуры жидкого кислорода в ка
честве конструкционных применяются пластичные при нормальной 
температуре, стойкие к возгоранию, аустенитные коррозионно-етой
кие стали ,  алюминий и его сплавы, медь, латунь, фторопласт-4 (как 
уплотнительный материал) .  

Жидкий фтор - желтая жидкость большой плотности, самый эф
фективный окислитель. Фтор агрессивен, очень токсичен (воздейст
вует на глаза, кожу, дыхательные пути) .  Хотя с большинством ве-
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ществ фтор соединяется со взрывом, но на поверхности железа, нике
ля , меди,  алюминия и его сплавов при контакте с газообразным фто
ром образуется тонкая, но очень стойкая пленка фторидов, защи
щающая металл от окисления фтором. 

Горючие. Горючее Т- 1 получается путем прямой перегонки нефти 
малосернистых сортов. Оно не самовоспламеняется с кислородом и 
другими окислителями (кроме фтора и его соединений) ,  поэтому для 
запуска двигателя применяют специальные электроразрядные уст
ройства, пиротехнические устройства или пусковые горючие, само
воспламеняющиеся с кислородом .  

Горючее РГ- 1 н е  отличается от продукта Т- 1 п о  внешним призна
кам, но имеет существенно иной состав. Это горючее (по сравнению 
с Т - 1 )  обладает такими достоинствами,  как значительно более высо
кая термоокислительная стабильность, соответственно лучше охлаж
дающие свойства; лучше кинетические свойства в процессе горения; 
выше температура вспышки ( -60°С) ;  несколько выше плотность. 

В энергетическом отношении горючие Т - 1  и РГ - 1  практически 
равноценны. 

Несимметричный диметилгидразин (НДМГ) - горючее на основе 
гидразина, широко применяется в отечественной и зарубежной ра
кетной технике в топливах с азотнокислотными окислителями ,  вклю
чая азотный тетраксид. С АК-окислителями НДМГ взаимодействует 
очень активно, с самовоспламенением, с периодом задержки t � 0,004 с 
(при Т = 293 К) . Пары этих компонентов (при достаточной их кон
центрации) могут самовоспламеняться (в отличие от аминных горю
чих) при обычных температурах (выше 1 5°С). При Т = 50°С мини
мально достаточные для самовоспламенения концентрации паров со
ставляют 0, 1 . . . 0,2 г/л; с кислородом НДМГ не самовоспламеняется. 

Все гидразиновые горючие чрезвычайно опасны в обращении 
из-за высокой токсичности. 

Поражение горючим возможно при вдыхании паров и в результате 
проникновения его через кожу. Симптомами отравления НДМ Г  яв
ляются (после нескольких часов скрытого действия) :  

- при легком отравлении - головная боль, тошнота, слабость, го
ловокружение, хрипы в легких, падение пульса, повышение артери
ального давления; через 5-6 дней нормальное состояние организма 
восстанавливается; 

- при отравлении средней тяжести - те же симптомы, но в более 
резком проявлении,  эмоциональная неустойчивость, судорожные 
движения, явление кислородной недостаточности; болезненные явле
ния проходят через 1 -2 недели; 

- в тяжелой форме - сильное возбуждение центральной нервной 
системы, многочасовые частые судороги, общая гипоксия, падение 
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давления , потери сознания , отек легких; при несмертельном исходе 
улучшение здоровья наступает через 2-3 недели.  

Непосредственно на кожу НДМГ не оказывает разрушающего 
действия, Гидразин же вызывает химический ожог; оба горючих весь
ма опасны при попадании в жидком виде в глаза. 

Гидразиновые горючие также опасны и в пожарном отношении в 
условиях хранения и транспортировки , поскольку их смеси с возду
хом способны гореть почти при любом содержании горючего. Горя
щий продукт удобнее всего тушить водой, так как все гидразиновые 
горючие хорошо растворяются ею, но количество воды должно быть 
достаточно большим ,  примерно двукратным по отношению к горю
чему, так как даже 50%-ный раствор еще способен гореть. 

Жидкий водород - прозрачная, бесцветная, очень легкая жидкость, 
существенной особенностью которой является очень низкая темпера
тура и очень узкий температурный диапазон жидкого состояния водо
рода, а также очень малая его плотность, примерно в 1 2  раз меньше, 
чем у высококипящих углеводородных горючих. 

Жидкий водород отличается повышенной сжимаемостью и соот
ветственно значительной зависимостью физических характеристик от 
давления. Существенная особенность жидкого водорода - повышен
ная его растворимость в металлах, возрастающая с ростом температу
ры, что отрицательно сказывается на механических свойствах метал
лов, особенно углеродистых сталей. 

Водород нетоксичен, коррозионно пассивен, но взрывоопасен в 
смеси с кислородом и воздухом ,  что требует принятия специальных 
мер по технике безопасности при работе с водородом. 

Жидкий метан и аммиак, хотя и являются менее эффективными 
горючими, чем рассмотренные выше КТ, обладают определенными 
преимуществами (более дешевы, чем гидразииные горючие, и имеют 
более высокие температуры кипения, чем водород),  что позволяет 
считать их весьма перспективными горючими. 

В табл. 1 1 .2  представлены данные по нескольким наиболее рас
пространенным парам жидких топлив. 

Твердые ракетные топлива делятся на два больших класса: нитро
целлюлозные (баллиститные) и смесевые. 

Нитроцеллюлозные ракетные топлива - это многоосновные 
(обычно двухосновные) системы, энергетические и физические свой
ства которых определяют нитраты целлюлозы, растворенные и пла
стифицированные труднолетучими растворителями. 

Нитроцеллюлозные топлива дают сравнительно низкие удельные 
импульсы, однако горят достаточно стабильно, что позволяет исполь
зовать их там, где вопрос массовой отдачи не является главным - в 
основном для двигателей вспомогательного назначения. 
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Таблица 1 1.2 
Основные характеристики некоторых жидких топлив [ 1 1.7] 

Компоненты топлив Кто р· , кr / м3 
ткип • к llк �. мjс 1•• , мjс 

F2 +H2 1 8 ,85 745 , 1 5 1 06 1 7 ,47 2426 4458 

F2 + N�4 2 ,374 1 3 1 2  4893 1 9,72 2233 4038 

02 +Н2 7,937 423,7 3704 1 6 ,25 2 1 68 4088 

02 + керосин 3 ,408 1 05 1  3802 26,07 1 735 3300 

02 + (СНз )2 N�2 2 , 1 37 996,7 3730 23,02 1 808 3423 

NP4 + (СНз )2 N�2 3 ,073 1 1 97 3504 25,02 1 697 3 1 77 

NP4 + N2H4 1 ,437 1 223 332 1 2 1 ,48 1 773 3224 

NP4 +CH3N�3 2,503 1 2 1 7  3463 24,04 1 7 1 9  3200 

NP4 + А - 50 2 ,239 1 207 3432 23,55 1 728 3204 

АК-27 + (CH3 )2 N2 H3 3 ,346 1 290 3226 24,68 1 639 3039 

• При указанном kт.о· 
•• При Рк.сfРа = 1 50 ; Рк с = 1 5  МПа. 

Твердые смесевые ракетные топлива (в отличие от нитроцеллюлоз
ных) - это механически твердые смеси минеральных окислителей, горю
чих и связующих веществ. При всем своем многообразии смесевые топ
лива имеют состав, изменяющийся в следующих пределах (% по массе) : 

• окислители (перхлорат аммония, перхлорат калия, 
нитрат аммония) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  60 . . .  80 

• горючесвязующие вещества (каучуки, полиуретаны) . . . .  1 5  . . .  25 
• алюминий, бериллий ( в  виде порошка) . . . . . . . . . . . . . . 5 .. . 1 5  
• катализаторы и другие специальные вещества . . . . . . . . .  До 1 5  
Наиболее распространенным окислителем до настоящего времени 

остается перхлорат аммония, обладающий относительно невысоким 
содержанием кислорода (34%) .  Он имеет относительно невысокую 
температуру, большую теплоту разложения (разлагается только на га
зообразные продукты с относительно невысокой молекулярной мас
сой) и обладает малой гигроскопичностью. 

Широкое распространение в смесевых топливах получили также 
нитроаминные окислители , прежде всего октоген. Октогенсодержа
щие топлива с достаточно высоким уровнем энергомассовых характе
ристик применяются в маршевых двигателях. Октоген имеет относи
тельно низкую температуру плавления, которая практически совпада
ет с температурой его разложения. 
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Горючесвязующее вещество выполняет функцию обеспечения фи
зика-механических и реологических характеристик, поэтому увеличе
ние окислителя в составе топлива возможно лишь только до опреде
ленного предела. В качестве горючесвязующего в смесевом топливе 
используются органические высокомолекулярные соединения: эпок
сидные, полиуретановые, полиэфирные смолы, полисульфидные кау
чуки ,  полибутадиены, полиизобутилены, нитрополимеры и т.д. 

Практически все современные смесевые твердые топлива содер
жат в своем составе металлы в виде мелкодисперсных порошков. Вве
дение металла позволяет значительно поднять удельный импульс , 
увеличить плотность и повысить стабильность. Достаточно эффек
тивным, наиболее дешевым и распространенным металлом является 
алюминий. Количество его в топливах должно быть не более опреде
ленной величины ( 1 5  . . .  20% по массе) .  В табл. 1 1 . 3  представлены ха
рактеристики нескольких наиболее используемых твердых топлив. 

Одним из направлений повышения удельного импульса смесевых 
твердых топлив в нашей стране и за рубежом рассматривается замена 
алюминия на другие металлы:  бор, бериллий, - а также замена ме
талла на гидрид металла: гидрид лития, гидрид алюминия, гидрид бе
риллия. 

Все твердые топлива относятся к пожароопасным и в известной 
мере взрывоопасным продуктам , поэтому работы с твердотопливны
ми изделиями (транспортировку, хранение, проверку состояния, сты
ковку ступеней, монтаж пиротехнических систем и др. )  обставляют 
необходимыми мерами безопасности, в том числе и охранными. 

Таблица 1 1. 3  

Характеристики твердых топлив 

Характеристика Нитроцеллю- Смесевые топлива лозные топлива 
Состав,% Нитрат целлю- NH4Cl04 - NH4Cl04 - NH4Cl04 -

лозы - 5 1 ,5 80 72 68 
Нитроrлице- Полибуrа- Полиэфир - Полиуретан -
рин - 43,0 диен - 20 18  17  
Добавки - 5 ,5  Алюми- Алюминий -

ний - 10 15  

Плотность, кг 1 м3 1 620 1 720 1 770 1 800 

Температура горе- 3060 2790 3290 3300 
ния, к 
Удельный им- 2400 2300 2440 2460 
пульс тяги, м/с 
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У смесевых топлив возможно некоторое изменение механических и 
теплофизических свойств со временем в связи с медленным изменени
ем физико-химических характеристик связующего. Степень измене
ний зависит, в том числе, и от температурно-влажностных условий 
среды, их колебаний; колебания температуры могут вызвать изменения 
в микроструктуре топлива в связи с местными термическими напряже
ниями. С учетом этого сопла двигателя закрываются герметичными за
глущками (против влаги) ,  а сам двигатель при транспортировке и хра
нении, в том числе в стартовом размещении,  должен находиться в ус
ловиях, близких к термостатическим.  Термостатирование требуется 
также и в связи с влиянием температуры топлива на скорость его горе
ния и, соответственно, на баллистические характеристики. 

Энергетические возможности твердых топлив в целом ниже, чем 
жидких, но их применение упрощает конструкцию ракетных блоков, 
повышает надежность, не требует сложных систем в составе стартово
го комплекса при подготовке РКН к пуску. 

Одним из существенных факторов, требующим учета при выборе 
компонентов топлива, является воздействие ракетного топлива и про

дуктов сгорания на окружающую среду. Это воздействие носит много
сторонний характер на всех этапах - от изготовления до утилизации. 
Ниже в кратком виде рассмотрены только наиболее существенные 
проявления этого, относящиеся к штатным ситуациям, а именно: 

• влияние непосредственно на персонал, участвующий в процессе 
производства топлив и обслуживании РКН в процессе подготовки к 
пуску; 

• химическое загрязнение почвы; 
• химическое загрязнение нижних слоев атмосферы; 
• влияние истекающих продуктов сгорания ракетных двигателей 

на озоновый слой. 
Влияние непосредственно на персонал, участвующий в процессе про

изводства топлив и обслуживании РКН в процессе подготовки к пус
ку, достаточно подробно охарактеризовано выше при рассмотрении 
типовых для современной ракетной техники компонентов топлива. 

Химическое загрязнение почвы в процессе штатной эксплуатации 
происходит в результате пролива топлива (особенно в районе падения 
отработавших ракетных блоков). 

Показателем токсичности компонента является его предельно до
пустимая концентрация в воздухе для производственных помещений 
при длительном вдыхании, а также в воде и почве. Предельно допус
тимая концентрация регламентируется нормативными документами 
и задается обычно в миллиграммах на метр кубический. В табл. 1 1 .4 
представлены данные по предельным концентрациям для некоторых 
используемых компонентов. 
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Вещество 

Хлористый 
водород НС1 
Хлор С1 2 
Фосген 
СОС12 
Оксид алю-
миния Alp3 
Оксид угле-
рода СО 
Диоксид азо-
та N02 
Оксид азота 
NO 
Цианистый 
водород НСN 
Формальде-
гид Н2СО 
Аммиак NH3 

Предельно допустимые концентрации 
токсичных ракетных томив [ 1 1 .5] 

Таблица l /. 4  

Предельно допустимые концентрации веществ 
В атмосфере, В воде водоемов, В почве, Класс 

мгjм3 мг/л мг/кr о пас-
ПДК ПДК ПДК ПДК ПДК Н ОСТИ 
(рз) (мр) (се) (хб) (рх) ПДК (п) 

5,0 0,2 0,2 350,0 2 
(по СГ) 

1 ,0 0, 1 0,03 - 2 
0,5 0,003 - - 2 

2,0 0,04 0,0 1 0 ,5  3 
(по Al) 

20,0 5 ,0 3 ,0  - 2 

2,0 0,085 0,04 45,0 40,0 1 30,0 2 
(по NO)) (по NO)) (по NO)) 

30,0 0,4 0,06 3 ,3  3 
(по NOj) 

0,3 0,2 0,0 1 0,035 3 
(по CN-) 

0,5 0,035 0,003 0,05 3 

20,0 0,2 0,04 2,0 4 
(по азоту) 

П р и м е ч а н  и я: ПДК (рз) - предельно допустимая концентрация вредно-
го (загрязняющего) вещества в воздухе рабочей зоны; ПДК (мр) - предельно 
допустимая максимальная разовая концентрация вредного (загрязняющего) 
вещества в воздухе населенных мест; ПДК (се) - предельно допустимая сред-
несуточная концентрация вредного (загрязняющего) вещества в воздухе насе-
ленных мест; ПДК (хб) - предельно допустимая концентрация вредного (за-
грязняющего) вещества в воде рабочей зоны; ПДК (рх) - предельно допусти-
мая концентрация вредного (загрязняющего) вещества в воде водоемов хо-
зяйственно-питъевого и культурно-бытового водопользования; ПДК (п) -
предельно допустимая концентрация вредного (загрязняющего) вещества в 
почве. 
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Таблица 11. 5 

Массы остатков компонеиrов ракеrных топлив в oтeчecmeiDIЫX РН [11.5] 

Тип РН Ступень Масса остатков,  кг 
(компоненты топлив) Окислитель Горючее 

<<Космос-3М•> (АК-27и + НДМГ) 1 997 588 
1 1  1 1 5 80 

«Циклон-3» (АТ + НДМГ) 1 1 280 650 
1 1  360 200 

<<Циклон-3•> (АТ + НДМГ) 1 1 350 650 
11 370 2 1 5  

I I I  1 25 
<<РОКОТ» (АТ + НДМГ) 1 348 295 

1 1  76  30 
«Союз-У>> (02 + УГВ) 1 1 740 820 

11 660 260 
I I I  1 90 80 

«РусЬ» (02 + УГВ) 1 1 740 820 
11 660 260 
III  1 90 80 

«МОЛНИЯ>> (02 + УГВ) 1 1 740 820 
1 1  660 260 
I I I  1 90 80 

<<ЗенИТ>> (02 + УГВ) 1 3397 1 973 
11  487 353 

«Протон-К» (АТ + НДМГ) 1 3080 1 780 
11 9 1 5  500 
I I I  450 2 1 0  

«Протон-КМ>> (АТ + НДМГ) 1 2 1 00 1 200 
1 1  550 320 
I I I  450 1 50 

<<Старт- 1 » (твердое топливо) 1 40 
1 1  3 ,5  
I I I  3 ,3  
IV 3 ,3  

П р и м е ч а н и е :  УГВ - углеводородное горючее. 
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При проливе компонентов топлива (масса которого может дости
гать нескольких тонн (табл. 1 1 . 5) )  на грунт происходит их испарение с 
поверхности, миграция по профилю грунта, сорбция топлива состав
ными частями грунта и взаимодействие с кислородом, водой и хими
ческими элементами грунта. При попадании на грунт компоненты 
топлива могут длительное время (месяцы, годы) сохраняться в почве 
и могут быть источником загрязнения атмосферы, причиной зараже
ния воды рек, открытых водоемов (озер, прудов) вследствие поступ
ления топлива с талыми ливневыми стоками,  а также источником за
грязнения трав, культурных растений, которые являются продуктами 
питания домашних животных и человека. 

Миграционная способность компонентов топлива в почве, глуби
на их проникновения в почву, характер влияния на флору и фауну за
висят как от физико-химических свойств компонентов, так и от сорб
ционной способности почвы, ее типа, химического состава, водного 
режима и т.д. 

Гидразиновые горючие и их производные благодаря своей высо
кой растворимости и стабильности в почве обладают выраженной 
способностью мигрировать по профилю почвы. Эти горючие имеют 
выраженную щелочную реакцию. Проникая в листья и стебли, они 
способны сохраняться в них длительное время (в частности, НДМ Г  -
более года) и при их проливе на растительный покров возможны ще
лочные ожоги. Пораженная растительность приобретает вид <(вареной 
зеленю> ,  высыхая, становится коричневой. 

Азотосодержащие окислители при попадании на почвенные по
кровы взаимодействуют с находящимися в почве щелочами с образо
ванием смеси солей азотной и азотистой кислот - нитратов и нитри
тов, которые представляют собой довольно стабильные соединения. 
Перенасыщенная нитратами и нитритами почва может быть причи
ной загрязнения поверхностных и подземных вод в связи со смывом 
их с почвы талыми и дождевыми осадками - основным источником 
повышенного содержания нитратов и нитритов в сельскохозяйствен
ной продукции.  

Загрязнение почвы углеводородными горючими приводит к зна
чительным физико-химическим превращениями, выражающимся в 
изменении микроэлементного состава почвы, ее воздушного и окис
лительно-восстановительного режимов. Попадая в почву, эти горю
чие привносят с собой разнообразный набор химических соедине
ний ,  нарушая сложившийся геохимический баланс в экосистемах. 
Избыток углеводородных горючих, поступающих в почву, нарушает 
нормальное соотношение углерода и азота, приводит к дефициту ки
слорода, азота, подвижного фосфора и обменного калия, т.е. ухудша
ет агрохимические свойства. При этом в южных районах процессы 
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разложения идут интенсивнее , а в северных, которые представляют 
собой модели экзосистем с низкими возможностями самоочищения 
почвы, идет медленная и менее глубокая деструкция горючего. При
мерно через год процесс разложения углеводородного горючего за
тормаживается в любой климатической зоне и дальнейшая его дегра
дация происходит очень медленно. Для полной естественной перера
ботки углеводородных компонентов в условиях средней полосы тре
буется 10 . . .  20 лет. 

Химическое загрязнение нижних слоев атмосферы. Продукты сгора
ния в зависимости от состава ракетных топлив и метеоусловий могут 
распространяться в газовой, аэрозольной или жидкой фазе. Во влаж
ных газообразных клубах размер капель, образовавшихся на аэро
зольных центрах конденсации, может вырасти до такой степени, что 
они начнут выпадать в виде кислотных осадков. Известны случаи вы
падения кислотных доЖдей после запусков ракет-носителей Titan-3 , 
Space Shuttle, Titan-34, приведших к потере части урожая по трассе 
выведения первой ступени. 

Очевидно, что определяющими показателями для оценки влияния 
являются масса продуктов сгорания в процессе пуска и их состав. 
В качестве примера в табл. 1 1 .6 приведена суммарная масса продуктов 
сгорания в единичном пуске нескольких отечественных РКН, а в 
табл. 1 1 .7 - количество газообразных и пылевых выбросов двух из
вестных твердотопливных ракетных двигателей, используемых в со
ставе первых ступеней РКН. 

Как видно из таблиц, масса выбросов в атмосферу даже при еди
ничных запусках носителей составляет десятки и сотни тонн ,  при 
этом до 75% этих выбросов приходится на высоты полета до 50 км . 

Влияние полетов ракет на озоновый слой. Принято различать два 
основных механизма воздействия запусков РКН на озон, имеющих 
различную природу. 

Таблица 11. 6  
Суммарная масса продуктов сгорания в единичном пуске Р:КН с ЖРД 

в различных слоях атмосферы, т [ 1 1 .3] 

РКН Всего Высота 0 . . .  0 ,5  км Высота 0 .. . 1 5  км Высота 0 .. .50 км 
«СОЮЗ» 266,3 26,2 1 20,0 1 92,0 
«МОЛНИЯ» 269,7 26,2 1 20,0 1 92,0 
«Циклон» 1 68,6 14 ,3  70,5 1 1 6 ,7 
<<КОСМОС» 98,8 9 ,0 44,6 75,2 
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Таблица 1 1. 7 
Выбросы в атмосферу Рдтr, т 

Компонент выхлопа Space Shuttle Ariane-5 
Соляная кислота Н Cl 1 08 48 
Оксид алюминия Al 203 1 50 78 

Оксиды углерода СО, С02 1 85 95 
Водяные пары 88 1 3  
Водород 1 0  5 
Азот 44 1 9  

Физический - это механизм разрушения озона в головной удар
ной волне, образующейся при полете РКН, а также в факеле ракетно
го двигателя. Данный механизм разрушения озона связан с разогре
вом воздуха в факеле ракетного двигателя и в образующейся при по
лете РКН головной ударной волне. При этом, учитывая небольшой 
потенциал диссоциации озона, следует ожидать его термического раз
рушения. Предполагается, что озон полностью разрушается как в фа
келе ракетного двигателя, так и за фронтом головного скачка уплот
нения. Данный механизм разрушения озона только косвенно связан с 
особенностями топлива и носит локальный характер. 

Химический - это механизм разрушения озона выбрасываемыми 
в озоновом слое (от 1 5  до 50 км) при полете РКН продуктами сгора
ния топлива. Данный механизм является основным и связан с выбро
сом в составе продуктов сгорания озоноактивных соединений. В от
личие от других известных наземных источников загрязнений, ракеты 
выбрасывают значительно меньше таких соединений. Однако про
дукты сгорания двигателей РКН попадают непосредственно в страто
сферу без трансформации и вымывания в тропосфере. Максимум аб
солютной концентрации озона приходится на высоты 1 8  . . .  35 км, а от
носительной - на высоты 35 . .  .40 км. Разрушение озонового слоя с 
образованием так называемой озоновой дыры происходит за счет сле
дующих циклов химических реакций: 

Х0 + 0 3  � Х0 2 + 0 2 , где Х = N, Н, С1, 

хо 2 + О �  ХО + О 2 , 

0 + 0 3  � 20 2 . 

В связи с этим следует иметь в виду, что влияние на стратосфер
ный озон продуктов сгорания жидких ракетных топлив определяется 
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содержащейся в них окисью азота и сравнительно малыми количест
вами озоноактивных компонентов окиси углерода NO, свободных ра
дикалов и атомов (ОН, Н ,  О, N).  В продуктах сгорания твердых топ
лив содержится по массе до 20% хлора и его соединений и до 30% 
аэрозоля окиси алюминия. При этом время их жизни существенно 
различно. Если соединения , характерные для продуктов сгорания 
твердых топлив, относятся к продуктам с малым временем жизни, то 
окись азота NO, характерная для жидких топлив, относится к долго
живущим. Вследствие этого, при анализе их влияния следует учиты
вать не только абсолютные массы таких соединений в продуктах сго
рания той или иной РКН, но и продолжительность их жизни. 
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Глава 12 
КОНСТРУКТИВНО-КОМПОНОВОЧНАЯ СХЕМА РКН. 

СТУПЕНЧАТОСТЬ. СПОСОБЫ ОБРАЗОВАНИЯ 
СТУПЕНЕЙ 

Одноступенчатая ракета. Составные ракеты. Баланс масс од

ноступенчатой РКН. Уравнение существования одноступенча

той РКН. Баланс масс многоступенчатой РКН 

Основой структуры любой ракеты являются ускорители (как 
минимум один) ,  обеспечивающие полезному грузу заданное прира
щение скорости. Каждый ускоритель содержит один или несколько 
ракетных блоков, соединенных между собой, и набор устройств и 
приборов, обеспечивающих предопределенный характер их функ
ционирования для достижения в конце полета заданных кинемати
ческих параметров. В свою очередь, ракетный блок представляет 
собой совокупность одного или нескольких ракетных двигателей и 
отсека, содержащего компоненты топлива. При этом конструктив
но топливный отсек может состоять из нескольких баков, соеди
ненных между собой различным образом (последовательно или па
раллельно) . Такая конфигурация характерна для ракетных блоков с 
ЖРД и ЯРД. В ракетном блоке с РДТТ топливо располагается не
посредственно в камере сгорания, а ракетный блок может содер
жать несколько сопл. 

Если ракета представлена одним ускорителем , то ее принято назы
вать одноступенчатой ракетой. В простейшем конструктивном ис
полнении одноступенчатая ракета содержит один ракетный блок. Вы
шеупомянутый набор устройств и приборов может быть размещен в 
приборном отсеке или распределен по корпусу ракетного блока. 

Ракета космического назначения (РКН) содержит несколько уско
рителей (как минимум один) и космическую головную часть (КГЧ) ,  
конструктивно представляющую собой орбитальный блок и головной 
обтекатель (рис. 1 2 . 1 ) .  Орбитальный блок, в свою очередь, может 
включать в свой состав один или несколько независимых космиче
ских объектов, в том числе и дополнительный ускоритель (разгонный 
блок) , обеспечивающий орбитальному блоку определенное прираще
ние скорости. 

При наличии в составе РКН более одного ускорителя ее принято 
называть составной или многоступенчатой ракетой. 
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Рис. 12. 1 .  Структура составной РКН 

Разнообразие вариантов структуры многоступенчатых РКН 
определяется, в первую очередь, тем ,  каким образом организова
но объединение ракетных блоков в составе многоступенчатых 
(составных) ракет, и каким образом организован сброс пассив
ных частей РН.  Под пассивными частями здесь понимаются как 
отработавшие ракетные блоки в целом , так и отдельные крупные 
части конструкции.  Принято различать три варианта структур
ных схем РКН в зависимости от последовательности работы ус
корителей . 

Если все ускорители РКН работают последовательно и после 
завершения функционирования конструкция каждого из них так
же последовательно отделяется , то такую РКН следует называть 
РКН с последовательной работой ускорителей (рис . 1 2 . 2 ,  а) .  Заме
тим ,  что при этом конструктивно ракетные блоки ступеней могут 
быть расположены как последовательно ( 1 ) ,  так и параллельна 
( 1 1 ) .  Если ускорители смежных ступеней работают какое-то время 
параллельно ,  то такую конфигурацию следует называть схемой с 
параллельной работой ускорителей (рис. 1 2 . 2 ,  б) . РКН , в которой 
находят применение оба упомянутые способа, относят к РКН с 
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11 

Рис. 12.2. Схемы образования ступеней при различной последовательности рабо
ты ускорителей: 
а - 1 - ускоритель первой ступени с одним ракетным блоком;  II - ускоритель пер
вой ступени с двумя ракетными блоками;  
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б) 
Продолжение рис. 12.2. 
б - РКН с параллельной работой ускорителей; 

комбинированной последовательностью работы ускорителей 
(рис.  1 2 . 2 ,  в) .  

Следует заметить, что ступенчатость - понятие баллистическое , 
в соответствии с которым ступень - это этап полета, на котором 
масса ракеты меняется лишь вследствие расхода топлива, а масса 
конструкции остается неизменной. При рассмотрении ступени как 
понятия , относяшегося к конструктивно-компоновочной схеме, 
под ступенью понимают последовательно работающие части со
ставных ракет, образующиеся после отделения Опорожнившихея 
ракетных блоков. 

Между этими понятиями имеются некоторые различия. В част
ности, ракетный блок, как упоминалось выше , может включать в 
состав топливного отсека несколько комплектов топливных баков, 
часть из которых после опорожнения могут быть сброшены (проект 
Beta- 1 1 ,  рис . 1 2 . 3 ,  а) ,  т .е .  в соответствии с баллистическим поняти-
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-

в) 
Окончание рис. 12.2. 
в - РКН с комбинированной последовательностью работы ускорителей 

ем образуется ступень. В соответствие с этим же понятием ступень 
образуется и при сбросе части двигателей ракетного блока (РКН 
Atlas, рис. 1 2 . 3 ,  б) . 

Для сближения этих понятий под ступенью следует понимать 
последовательно работающие части составных ракет , образую
щиеся не только после отделения Опорожнившихея ракетных бло
ков, но и после отделения каких-либо частей конструкции, исчер
павших свои функции ,  например топливных баков или двигате
лей. 

Баллистическое понимание ступенчатости удобно (поэтому 
широко используется) в проектно-баллистических исследованиях 
при формировании математических моделей для траекторного 
анализа. 

Каждой схеме присущи свои сильные и слабые стороны; отметим 
ниже некоторые из них. 
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а) б) 
Рис. 12.3. Образование ступенчатости за счет сброса баков (а) и двигателей (6): 
1 - сбрасываемые баки предьщущей ступени;  2 - ускоритель следующей ступени; 
3 - отработавшие двигатели предыдущей ступени 

Схема с последовательной работой ускорителей (тандемная схема) 
используется во многих отечественных ракетах (табл. 12 . 1 ) .  По такой 
схеме работают РКН <<ПротоН>> ,  <<Зенит» , «Космос» ,  « Рокот» 
(табл. 1 2 .2) и все боевые баллистические ракеты. Для таких ракет ха
рактерна достаточно высокая массовая отдача, благодаря тому, что 
вторая ступень начинает полет с полностью заправленными баками 
(отсутствует пассивная часть бака, характерная для «пакетной» схе
мы) , а геометрию сопл двигателей каждой ступени можно подбирать в 
соответствии с условиями полета этих ступеней: на первой ступени 
<<земные>> двигатели с соплами относительно малой степени расшире
ния,  а на второй и последующих - двигатели с «пустотными» сопла
ми с большой степенью расширения. Повышение массовой отдачи 
несколько сдерживается тем,  что при работе двигателей каждой из 
ступеней двигатели последующих ступеней не работают, при этом 
увеличиваются их общее количество, масса и стоимость, но снижает
ся надежность, в частности, из-за невозможности запуска или «горя
ЧИХ>> проверок всех двигателей на старте. 

Кроме того, для РКН тяжелого класса при поперечном делении 
ступеней моноблочный ракетный блок имеет достаточно большие га
бариты, что порождает проблему их транспортировки с завода-изго
товителя на космодром. Переход от моноблочной конструкции ракет-
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Таблица 12. 1 
Качественная сравнительная оценка схем соединения ступеней [2] 

Показатель для Последовательное Параллельное соединение 
сравнения соединение ступеней ступеней 

nлотность компо- Наиболее высокая В 1 ,5-2,0 раза ниже 
новки 
Установка и сопря- Наиболее простые Затруднены из-за большого 
жение со стартовым числа стыкуемых поверхно-
устройством стей и разъемов 
Использование дви- Исключено Возможно 
гателей обеих ступе-
ней на всех этапах 
активного движения 
Контроль нормаль- Исключен Возможен 
ного запуска всех 
двигателей до старта 
Транспортировка с Затруднена из-за боль- Сутественно проще и, как 
завода-изготовителя ших габаритов нижних правило, осутествима по 

ступеней железной дороге 
Размерность назем- Определяется характе- Сутественно меньше и де-
ных стендов для экс- ристиками нижних шевле при автономной от-
периментальной от- ступеней, что связано работке блоков 
работки с большими капиталь-

ными вложениями 
Резервирование дви- Наиболее простое Практически нвозможно в 
rателей в составе дви- связи с необходИмостью вве-
rательной установки дения гидравлических связей 

для полного использования 
топлива из отдельных блоков 

Условия разделе- Наиболее простые Хуже из-за дополнительных 
ния РБ конструктивных связей 

ного блока к полиблочной для решения этой проблемы, как это реа
лизовано в РКН «Протон»,  несколько утяжеляет его конструкцию как 
из-за использования семи топливных баков (вместо двух) , так и из-за 
введения дополнительных элементов конструкции для формирования 
связки баков. Запуск двигателей последующей ступени в невесомости 
или при отрицательной перегрузке (при <<холодном•> разделении) пред
определяет некоторое усложнение двигательной установки. 

Параллельная работа ускорителей смежных ступеней характер
на, прежде всего, для ракет среднего и тяжелого классов как отече-
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Таблица 12.2  
Структура и последовательносrь работы ускорителей отечественных РКН 

Название Число Компоненты топлива Последователъносrь 
РКН ступеней работы ускорителей 

<<ЭнерГИЯ» 2 1 ступень: кислород - керосин Параллельная 
11 ступень: кислород - водород 

<<Протон» 3 Все ступени: АТ - НДМГ Последовательная 
«Зенит-2» 2 Все ступени: кислород - керо- Последовательная 

с ин 
«СОЮЗ» 3 Все ступени: кислород - керо- 1 и 11 ступень - па-

с ин раллельная 
1 1  и I I I  ступень -
последовательная 

<<Космос-3М» 2 Все ступени: АК-27И - НДМГ Последовательная 
«Старт>> 4 Все ступени с РДТТ Последовательная 

ственных (РКН «Союз>> ,  <<Энергия•> ,  <<Ангара-5•> ) ,  так и зарубежных 
(РКН Ariane 5, Тitan ЗС, Delta) . Количество ракетных блоков пер
вой ступени,  в силу требования симметричности конфигурации ,  
как правило, четное : п о  два - у РКН Ariane 5 и РКН Titan З С ;  по 
четыре - у РКН «Союз>> и РКН <<Ангара-5•> ,  шесть - у РКН Delta. 
Большое число ракетных блоков позволяет в определенной степени 
изменять конфигурацию РКН в зависимости от требуемой грузо
подъемности. 

Полиблочность одного из ускорителей (как правило, первой 
ступени) существенно упрощает проблему их транспортировки на 
космодром, а одновременный запуск двигателей обеих ступеней 
на Земле способствует повышению надежности этого процесса за
пуска, однако препятствует реализации горячего резервирования 
двигателей ускорителя ступени, что снижает надежность выведе
ния. 

Следует иметь в виду, что при такой схеме топливные баки после
дующей ступени (второй у всех упомянутых РКН) после отделения 
ракетных блоков ускорителя первой ступени частично опорожнены, 
что свидетельствует о наличии излишней массы пассивной конструк
ции. Этот негативный эффект может быть смягчен переливом топли
ва из баков первой ступени в баки второй ступени в процессе работы 
ДУ первой ступени. Перелив можно обеспечить насосной системой, 
передавливанием или самотеком. 
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П ри работе со старта двигателей ускорителей первой и второй 
ступеней имеет место потеря удельного импульса ДУ второй сту
пени из-за продолжительного времени ее функционирования в 
условиях большого перепада атмосферного давления при фикси
рованной геометрии сопла .  Этого недостатка можно избежать 
применением сопла с переменной геометрией , что , однако, суще
ственно усложняет его конструкцию и влечет за собой соответст
вуюшее увеличение его массы. Положительного результата можно 
достичь и без усложнения сопла разновременным запуском двига
телей ускорителей первой и второй ступеней.  При этом снижается 
пассивная часть топливных отсеков, но на первом участке полета 
появляется балластный двигатель. 

Одной из проблем, характерных для всех схем с параллельным со
единением ракетных блоков, является разработка конструкции узлов 
связи ракетных блоков. Именно при решении этой проблемы воз
можно появление значительных по массе конструктивных элементов, 
которые могут значительно снизить массовую отдачу РКН. 

Если сравнивать массовую эффективность обеих схем (с последо
вательной и параллельной работой ускорителей) ,  то они практически 
равноценны. Более рациональное решение смещается в пользу той 
или иной схемы в зависимости от общих размеров РКН, массы полез
ного груза, выбранных топливных компонентов и располагаемых 
удельных импульсов тяги для каждой ступени. В конечном итоге пре
имущества той или иной схемы могут быть выявлены только после 
тщательной проектной проработки. 

Количественный анализ возможностей РКН различных конструк
тивно-компоновочных схем предопределяет необходимость разработ
ки соответствующей математической модели .  Для целей сравнитель
ного анализа воспользуемся упрощенной массовой моделью в отно
сительных единицах. 

Прежде всего, оценим возможности одноступенчатой РКН. Такая 
РКН является простейшей ракетой с точки зрения схемного решения 
(т.е. структуры) , так как включает в свой состав только один ускори
тель. Начальная (стартовая) масса ракеты с ЖРД может быть пред
ставлена следующим образом : 

( 1 2 . 1 )  

а конечная масса 

( 1 2 .2) 

где т" г - масса полезного груза; тт - масса рабочего запаса топ
лива; т т о - масса топливных отсеков, включая остатки топлива и 
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газов; т л• - масса двигателей ; тсу - масса оборудования системы 
управления; т"Р - масса прочих (неучтенных) элементов ракетно
го блока. 

Следует заметить, что в практике проектных работ используется 
также понятие «сухая» масса, которая отличается от конечной массы 
( 1 2 .2) тем,  что в нее не входят невырабатываемые остатки жидкостей 
и газов. 

Уравнение ( 1 2 . 1 )  известно как баланс масс одноступенчатой РН. 

Разделив левую и правую части выражения ( 1 2 . 1 )  на начальную 
массу 

( 1 2 .3)  

после преобразования получим массовый баланс в относительных ве
личинах 

а относительную конечную массу соответственно 

В этих выражениях использованы следующие обозначения :  
т 

ll п.r  
= --.!!:.!:... - относительная масса полезного груза; 

то 
т 

llт = _т 
- относительная масса рабочего запаса топлива; 

то 
т 

ат.о = � - относительная масса топливного отсека; 
т т 

т у л• = � - относительная масса двигателя; 
р 

( 1 2.4) 

т су 
/lcy = --=-- - относительная масса оборудования системы 

тт.о + тлв 
управления; 

т пр 

/l np  
= - относительная масса прочих элементов. 

тт.о + тлв 
Относительная масса полезного груза с учетом ( 1 2 .5) запищется 

следующим образом: 

( 1 2.6) 
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Для одноступенчатой РКН с РДП баланс масс может быть пред
ставлен подобным образом с некоторым отличием в составе слагае
мых, т.е.  

( 1 2.7) 

Здесь в массу двигателя, в отличие от случая для РКН с ЖРД, вхо
дит и масса корпуса РДП. 

Относительная масса полезного груза РКН с РДП соответственно 
запишется следующим образом: 

� п.г = тп.г = � к 1 + а дв - <Х дв + �СУ + � пр
' ( 1 2.8)  

то 1 -�СУ -� пр 1 - �СУ -� пр 

т тсу где а дв = � - относительная масса двигателя; �сУ = - отно-
тт то -тп.г 

т пр 
сительмая масса оборудования системы управления; � пр = __ ;.___ 

то -тп г 
относительная масса прочих элементов. 

Соотношения ( 1 2.6) и ( 1 2.8)  принято называть уравнением сущест

вования одноступенчатой РКН с ЖРД и РДП соответственно. 
Действительно, если �" < [ат.оО -� к ) + у двn0gо JО + �сУ + � пр ), то 

�п.г < О, т.е. ракета не может достичь требуемой скорости даже в иде
альных условиях (при отсутствии атмосферы и сил тяготения) и без 
полезного груза. Здесь в качестве примера использовано выражение 
( 1 2 .6) для РКН с ЖРД. 

В этой связи представляет интерес величина предельной скорости, 
которой может достичь одноступенчатая ракета. 

В действительности, конечная скорость одноступенчатой ракеты 
представляется следующим образом: 

Полагая, что в предельном случае при Av гр = Av атм = 0, 

а относительная конечная масса соответственно 

� к = exJ -2). 
� lуд 

( 1 2.9) 
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Конечная скорость запасом характеристической скорости 

У хар = -fyд iЛ f.l к · ( 1 2 . 1 0) 

Это выражение представляет собой формулу Циолковского для 
одноступенчатой ракеты и позволяет утверждать, что идеальная (ха
рактеристическая) скорость определяется двумя факторами:  

энергетическим совершенством двигательной установки , т . е .  
удельным импульсом; 

конструктивным совершенством,  т .е .  относительной конечной 
массой элементов конструкции. 

Полагая в выражениях ( 1 2 .6) и ( 1 2 .8)  относительную массу полез
ного груза равной О, после преобразований можно получить выраже
ние для предельной конечной скорости : 

для РКН с ЖРД 

( 1 2 . 1 1 )  

для РКН с РДТТ 

( 1 2 . 1 2) 

На рис . 1 2 .4 в графическом виде представлено изменение относи
тельной массы полезного груза в зависимости от потребной скорости 
для одноступенчатой ракеты, из которого следует наличие ее предель
ного значения при определенных сочетаниях энергетического совер
шенства двигателей и массового совершенства конструкции.  Для 

f.lп r 

v 

Рис. 12.4. Характер изменения относительной массы полезною груза в зависимо
сти от конечной скорости 
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flпг vк 
(vк = const) (f.lпг  = const) 

Рис. 12.5. Характер изменения конечной скорости одноступенчатой РКН в зависи
мости от стартовой массы 

сравнения представлены графики для ракет с ЖРД и РДТТ. Благода
ря лучшему конструктивному совершенству при малых скоростях бо
лее эффективной является ракета с РДТТ, но по мере увеличения 
скорости ее преимуrnество уменьшается и,  начиная с некоторого зна
чения, преимущество переходит к ракете с ЖРД, для которой из-за 
суrnественно большего значения удельного импульса предельная ско
рость выше. 

Суть явления, иллюстрируемого графиками на рис. 1 2 .4 ,  мож
но также интерпретировать следующим образом : при определен
ных энергетическом совершенстве двигателей и массовом совер
шенстве конструкции , соответствующих текущему уровню разви
тия , по мере увеличения стартовой массы (рис. 1 2 . 5 ) ,  благодаря 
увеличению запаса топлива, будет наблюдаться повышение грузо
подъемности одноступенчатой РКН . Однако такое возрастание , 
например, конечной скорости (при фиксированной массе полез
ного груза) или полезного груза (про фиксированной конечной 
скорости) ,  будет иметь место до определенного предела, так как 
увеличение активной массы (топлива) одновременно вызывает 
увеличение и пассивной массы (топливных баков, оборудования 
СУ, двигателей и т.д. ) .  

Теоретически, как уже отмечалось выше, к одноступенчатым раке
там следует отнести и ракету с несколькими одновременно работаю
щими ракетными блоками. Для практики такая ракета не представля
ет интереса, но в случае необходимости ее количественный анализ с 
использованием соотношений ( 1 2 . 1 )-( 12 . 1 2) не будет отличаться от 
рассмотренного случая. 

Заметим, что для существующих ЖРД, работающих на керосино
во-кислородном топливе, 1 уд = (3400 . . .  3500) мjс. Если ориентировать-
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ся на существующий уровень конструктивного совершенства, кото
рый представлен в выражении ( 1 2 .5)  параметрами ат.о • у дв и т.д . ,  то 
даже величина характеристической скорости, т.е .  предельная ско
рость одноступенчатой ракеты, будет меньше космической .  

Гораздо больше надежд связывают с использованием водород
но-кислородного топлива, для которого /Уд = (4500 .. .4600) мjс. Если 
учитывать реальные потери характеристической скорости в соответ
ствии с ( 1 2 .9) ,  то и этом случае конечная скорость будет незначитель
но больше космической скорости, а относительная масса полезного 
груза будет столь незначительной, что такое решение не будет иметь 
практического интереса. 

Энергетическое и конструктивное соверщенство определяется 
общим развитием ракетно-космической техники к моменту разра
ботки РН.  Отсюда следует, что предел энергетического и конст
руктивного совершенства на каждом этапе развития техники пред
определяет и предел возможностей одноступенчатых РН на этом 
этапе .  

Достижение более высоких скоростей РКН при существующих па
раметрах энергетического и конструктивного соверщенства возможно 
за счет перехода к многоступенчатым (составным) РН, которые, по
мимо отброса активной массы, характеризуются отбросом пассивной 
массы. 

Баланс масс многоступенчатой РКН в укрупненном виде может 
быть представлен как сумма масс ракетных блоков 

( 1 2. 1 3) 

Независимо от схемы соединения ступеней начальная масса i-й 
ступени представляется в следующем виде: 

( 1 2 . 1 4) 

где m 0 ( / + l )  - масса (i + 1)-й ступени (для последней ступени - масса 
полезного груза) .  

Остальные составляющие соответствуют параметрам одноступен
чатой ракеты ( 12 .4)-( 1 2.6) ,  применительно к i-й ступени. 

Соотношение для относительной массы i-й ступени будет подоб
ным соотношению ( 1 2.6) ,  т.е. 

( 1 2 . 1 5) 
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а относительная масса полезного груза многоступенчатой РКН есть 
произведение относительных масс ступеней 

( 1 2 . 16) 

Выражения ( 1 2 . 14) ,  ( 1 2 . 1 5) бьmи получены для многоступенчатой 
РКН с последовательной работой двигателей разных ступеней, т.е. 
«Тандемной>> схемы. Для ступеней, соединенных по <<пакетной>> схеме, 
выражение для относительной массы РКН будет иметь тот же вид, т.е. 
( 1 2 . 1 7) ,  а выражения для относительных масс ступеней будут несколь
ко отличаться. 

В частности , так как двигательная установка первой ступени 
включает двигатели ракетных блоков 1, 11 ступеней, необходимо вве
сти коэффициент, учитывающий соотношение их тяг, т.е. 

k = Р2 . 
� 

( 1 2 . 1 7) 

Тогда суммарная тяга двигателей первой ступени будет соответст
венно равняться 

( 1 2 . 1 8) 

С учетом ( 1 4. 1 7) и ( 1 4. 1 8) относительные массы ступеней в случае 
двухступенчатой РКН примут вид: 

( 1 2 .20) 

где необходимое для расчетов значение начальной тягавооруженно
сти 11 ступени находится следующим образом: 

( 1 2 . 2 1 )  
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Выражение для относительной массы полезного груза для двухсту
пенчатого варианта будет иметь вид 

Jl n r = Jl o 1 1  Jl o 1 1 1  • ( 1 2 .22) 

В общем случае для Н-ступенчатой РКН с последовательным со
единением 1 1  и последующих ступеней к пакету 1 и 1 1  ступеней выра
жение для относительной массы полезного груза РКН примет вид: 

N 
Jl n r  = Jl o 1 1 Jl o 1 1 1 П !Jl к ,  - [aт o, 0 - Jl к , ) + y дв , no , go ] ( 1 + J.!cy, + J.! np, ). ( 1 2. 23)  

i=З 

Выражение для относительной массы полезного груза РКН лакет
ной схемы с переливам не будет отличаться от ( 1 2 . 1 6) , а выражения 
для относительных масс 1 и 1 1  ступеней будут иметь следующий вид: 

Jl o 1 1  = Jl к 1 - [ат о1 0 - J.! к 1 ) + У дв 1 по , gо 
k
�

l
]{ l + Jlcy , + J.! np , ); ( 1 2 .24) 

( 1 2 .25) 

Приведеиные выше соотношения для различных конфигураций 
РКН позволяют оценить массовые характеристики РКН и массовую 
эффективность при известных значениях потребных запасов характе
ристической скорости по ступеням. Определение потребных запасов 
характеристической скорости в общем случае зависит от многих фак
торов и является предметом проектно-баллистического анализа. 
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Глава 13 
ВЛИЯНИЕ СТУПЕНЧАТОСТИ 

И РАСПРЕДЕЛЕНИЯ МАСС ПО СТУПЕНЯМ 
НА ЭФФЕКТИВНОСТЬ РКН 

Зада11а об оптимальном 11исле ступеней. О существовании опти

мального распределения масс по ступеням. Зада11а об оптималь

ном распределении масс. Общее решение зада11и об оптимальном 

распределении масс. Проблема выбора топлива 

Теоретически «отброс>> частей пассивных масс , благодаря которо
му появляется ступенчатость в текущей массе, будет тем эффектив
нее , чем чаще по времени полета он будет осуществляться . В этом 
смысле идеальной является ракета с непрерывным «отбросом» пас
сивных частей.  Однако создать такие ракеты - при всей их привлека
тельности - в настоящее время пока не удается, поэтому на практике 
используются различные варианты многоступенчатых РКН ,  отли
чающиеся числом отбросов пассивных частей конструкции и конст
руктивной реализацией отброса. 

Учитывая влияние числа ступеней на конечную скорость (с фик
сированной массой полезного груза) или на массу полезного груза (с 
фиксированной конечной скоростью) ,  представляют интерес усло
вия, при которых от использования ступенчатости РКН может быть 
достигнут максимальный эффект. Следует сразу же заметить, что 
влияние ступенчатости РКН на разные критерии эффективности ска
зывается различным образом.  

Рассмотрим в качестве показателя эффективности массовую от
дачу, т .е .  относительную массу полезного груза. Возвращаясь к за
кономерности , рассмотренной выше (см. рис. 1 2 . 5) о наличии пре
дельной скорости для одноступенчатых ракет, можно перенести ис
пользованные ранее аргументы на двухступенчатую ракету, т.е. по
казать, что и для двухступенчатой ракеты будет иметь место своя 
предельная скорость, которая, очевидно, будет выше, чем для од
ноступенчатой ракеты (рис. 1 3 . 1 ) .  Однако при относительно не
больших скоростях и одинаковом энергетическом и массовом со
вершенстве ступеней более эффективной будет одноступенчатая 
ракета. Это объясняется тем,  что при малых запасах топлива эф
Фективность двухступенчатой РКН будет сдерживаться большим 
увеличением пассивной массы по сравнению с одноступенчатой 
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J.l.n r 
Двухступенчатая РКН 

(J.!n г>пр/ 1 +-------------.-.. -. f-• •  =··=··""··==-· 

Рис. 13. 1 .  Сравнение зависимостей конечных скоростей от стартовой массы одно
ступенчатой и двухступенчатой РКН 

РКН (прежде всего, из-за двух комплектов двигателей - для каж
дой ступени, и средств разделения ступеней) .  Величина конечной 
скорости, начиная с которой эффективность двухступенчатой раке
ты будет выше, чем одноступенчатой, может быть получена, если 
опираться на следующие рассуждения. 

Массовая отдача одноступенчатой ракеты в идеальных условиях 
(т.е .  при отсутствии атмосферы и без учета сил тяготения),  как пока
зано ранее, представляется следующим образом: 

( 1 3 . 1 )  

Массовая отдача для двухступенчатой ракеты в тех же условиях, 
полагая, что каждой ступенью достигаются равные приращения ско

v рости Av 1 = Av 2 = _к , определяется по формуле 
2 

( 1 3 .2) 

Приравнивая выражение ( 1 3 . 1 )  и ( 1 3 .2) :  

1 -( 1 -е  -v . /Iyд ) ( 1  + ат.о ) - у  двпо g0 = [1 -( 1 -е  -v . /(
2
Iyд ) ) ( 1  + ат 0 ) - у  двnо gо Р 

( 1 3 . 3) 

и решая это равенство относительно v к , получаем ее значение, при 
котором их эффективности равны и начиная с которой эффектив
ность двухступенчатой ракеты будет выше: 
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( 1 3 .4) 

При современном уровне техники значение этой скорости су
шественно меньше первой космической и поэтому представляет 
лишь теоретический интерес ,  указывая на определенную тенден
цию. 

Для многоступенчатых ракет, начиная с двухступенчатых, если ис
ходить из понятия идеальной ракеты, можно сделать вывод, что чем 
чаше происходит отброс пассивной массы, тем массовая эффектив
ность РКН будет выше, т.е. целесообразно как можно больше увели
чивать число ступеней. В действительности это положение не всегда 
верно. С увеличением ступенчатости увеличивается и число ракет
ных блоков и, как следствие, резко возрастают пассивные массы: 
увеличивается количество двигателей, систем двигательной установ
ки, корпусов хвостовых отсеков и т.д . ,  что в конечном итоге пере
крывает выигрыш от их отброса и приводит к уменьшению прироста 
скорости. 

Принятие решений о количестве ступеней зависит от большо
го числа факторов, в первую очередь от энергетического и массо
вого совершенства ракетных блоков ступеней. Прогресс в двига
телестроении , в конструкционных материалах и других областях 
ракетной техники приводит к повышению энергетических харак
теристик РН и предоставляет большую свободу в выборе их сту
пенчатости , что позволяет за счет некоторого ухудшения грузо
подъемности РН оптимизировать ее стоимость,  надежность 
и т .п .  

Рассмотрим вначале задачу об оптимальном количестве ступеней в 
предельно простой постановке, когда при известных энергетических 
и относительных массовых показателях, равных для всех ступеней, 
определяется их количество, соответствующее максимальной относи
тельной грузоподъемности, т.е. max(J..I. п г ). 

В этом случае 

1 уд nt = 1 уд.n2 = ... = 1 уд.пN = 1 уд n ' 

( 1 3 .5)  
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Тогда (что будет доказано ниже) 

У к 
( 1 3 .6) 

н' 
а относительная масса полезного груза при равенстве ll o

; 
, как следует 

из ( 1 2 . 1 6) и ( 1 2 . 1 7) ,  

( 1 3 .7) 

где 

Приравняв (для упрощения последующих выкладок) второй со
множитель в выражении ( 1 3 .8 )  к 1 (т.е. J.1 с.у = J.1 np = 0) и пренебрегая 
влиянием относительной массы двигателя (т.е .  у дв = 0) , а также с уче
том того, что из уравнения Циолковского следует выражение для от
носительной конечной массы 

получим 

ll к = е  
l'!.v !уд 

" = 1 -( 1 - e -v к /( Nlyд ) ) ( 1 + a ) r O u + t ) т.о ' 

а для N ступеней с учетом ( 1 3 .7 )  

ll n г = [1 - ( 1 - e -v к /( Nlyд ) ) ( l  + ат.о ) ] N . 

( 1 3 .9) 

( 1 3 . 1 0) 

( 1 3 . 1 1 ) 

Для определения оптимального значения N необходимо прирав
нять частную производную дj.L п . г  j дN к нулю и решить затем получен
ное уравнение относительно N - так определяется оптимальное чис
ло ступеней N opt , т.е. число, соответствующее максимуму ll n г .  

Решение этой задачи в аналитическом виде достаточно сложное, 
но его графическая интерпретация представлена на рис. 1 3 .2 .  На этом 
рисунке обращает внимание тот факт, что при возрастании числа сту
пеней массовая отдача растет сначала быстро, а затем все медленнее 
по мере приближения к экстремуму. 

Наличие оптимального числа ступеней имеет и простую физи
ческую интерпретацию (рис. 1 3 . 3 ) .  При фиксированной стартовой 
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Рис. 13.2. Характер изменения массовой отдачи от количества ступеней 

Jln.r М0 = const 

N 

2 3 4 N 

2 3 4 N N 
Рис. 13.3. Характер изменения массовой отдачи и стоимости пуска от количества 
ступеней 
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массе по мере ее деления на все большое число блоков увеличива
ется масса конструкции ,  а масса топлива соответственно умень
шается. 

Пологость зависимости относительной массы полезного груза от 
числа ступеней в районе ее оптимального значения позволяет, посту
пившись массовой эффективностью, выбирать схемные решения 
РКН с меньшим числом ступеней в интересах повышения их надеж
ности и снижения стоимости пуска. 

Определение оптимального числа ступеней, если использовать в 
качестве критерия стоимость пуска или надежность, приводит, как 
правило, к уменьшению числа ступеней по сравнению с оптималь
ным с точки зрения относительной массы полезного груза (рассмот
рено выше) по ряду причин: 

• из-за упрощения конструктивно-компоновочной схемы ,  умень
шения числа ракетных блоков, двигателей и т.д. и, как следствие, 
снижения трудоемкости их изготовления; 

• из-за уменьшения числа межблочных связей и переходных 
процессов, что повышает надежность РН и уменьшает стоимость ее 
создания ;  

• из-за улучшения эксплуатационных характеристик Р Н ,  связан
ного с уменьшением количества обслуживаемых агрегатов; 

• из-за уменьшения потребного количества зон отчуждения для 
падения отработавших ракетных блоков, что в некоторых случаях иг
рает решающую роль, так как для определенных мест старта и на
правления пусков увеличение количества зон отчуждения практиче
ски невозможно. 

Имеются, однако, и факторы ,  не учтенные в предьщущих рассуж
дениях, которые сдерживают снижение числа ступеней. ПреЖде все
го, это снижение чувствительности массы полезного груза к измене
нию энергетического и конструктивного совершенства по мере уве
личения числа ступеней, а также наличие в ТЗ на разработку РКН 
требования о выведения полезных грузов на высокоэнергетические 
орбиты. Следует, однако, заметить, что в последнем случае предпоч
тительнее оказывается создание специализированных разгонных бло
ков, которые являются самостоятельными средствами выведения и 
входят в состав космической головной части РКН, не являясь при 
этом составной частью РН. 

Учитывая, что количество вариантов при выборе числа ступеней 
весьма ограниченно, для принятия решения обычно прибегают к чис
ленному анализу по каждому из них, позволяющему рассмотреть все 
указанные факторы. 

В современной практике, в которой находят отражение вышепри
веденные рассуждения, реально используются двух- и трехступенча-
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тые РКН (реже четырехступенчатые).  Это относится как к зарубеж
ным,  так и к отечественным РКН (см. табл. 1 2 . 1 ) . РКН , в состав кото
рых входят твердотопливные ракетные блоки , имеют, как правило, 
большее число ступеней по сравнению с РКН , имеющими только 
ЖИдкостные ракетные блоки. 

Для РКН с параллельно работающими ускорителями (т.е .  с вьшол
ненными по схеме «пакет>>) требует решения проблема выбора коли
чества ракетных блоков ускорителей первой ступени. Массовая эф
фективность диктует использование минимального их количества, 
т.е. двух (для РКН Ariane 5 и Тitan-ЗC, для ТКА Space Shuttle) . Одна
ко требование по их транспортабельности может привести к больше
му их количеству (РКН <<Союз>> ) .  К большему количеству ракетных 
блоков первой ступени может также привести требование по гибко
сти грузоподъемности (для РКН Ariane 4 и Delta) или унификации ра
кетных блоков в рамках семейства РКН разной грузоподъемности 
(семейство РН <•Ангара») .  

Эффективность ступенчатости во  многом зависит от  соотношения 
масс заправляемого топлива или,  учитывая, что масса топлива состав
ляет до 90% массы ступени, от соотношения стартовых масс ступеней 
Jlo; , т.е. от распределения масс по ступеням. 

Распределение масс по ступеням определяется большим числом 
факторов, к которым,  в первую очередь, следует отнести такие па
раметры по каждой ступени, как удельный импульс тяги двигатель
ных установок (компонентов топлива) , конструктивное совершен
ство топливных отсеков и двигателей, тяговооруженость, програм
ма изменения угла тангажа, расположение и размер зон отчужде
ния и др. 

Выбор значения относительных конечных масс ступеней, являю
щихся численными показателями распределения масс по ступеням, 
во многом определяется критерием, ориентируясь на который произ
водят выбор. Н иже для определения оптимального распределения 
масс по ступеням в качестве критерия будет использована массовая 
эффективность РКН Jl п  г .  

Сначала установим сам факт существования оптимального распре
деления масс по ступеням. Для этого обратимся к рис. 1 3 .4,  где на при
мере двухступенчатой РКН показан характер изменения массовой от
дачи при фиксированном значении параметров конца активного уча
стка. В предельных положениях (слева и справа на оси абсцисс) при 
Jlo2 = 0 и Jlo2 = 1 имеет место ситуация, характерная для двух одинако
вых одноступенчатых аппаратов (если предположить, что все пара
метры,  определяющие совершенство их ракетных блоков - ат о , у nв 
и т.д . , - одинаковые). При непрерывной и дифференцируемой функ
ции ll пAJ.Lo2 )  с одинаковыми значениями функции на границах (в со-
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Рис. 13.4. Характер изменения массовой отдачи от сооmошения масс ступеней 

ответетвин с теоремой Ролля) будет иметь место экстремум. Следова
тельно, существует такое соотношение масс, при котором fl п. r имеет 
экстремальное значение. 

Рассмотрим задачу об оптимальном распределении масс в более 
полной постановке . Задачу сформулируем следующим образом: 

Определить величины flo, для N-ступенчатой РН, при которых fl п r 
достигает максимальных значений. 

Таким образом, целевая функция записывается следующим образом: 

N 
fl = ll fl n г i= l  o ( i + l ) '  ( 1 3 . 1 2) 

где fl o < , . 1 1 определяется соотношением 

то . 
fl ou + l l = � = fl к , - [aт o, ( l - fl к , ) + Y дв, no , go ] ( l + flcY,. + fl np; + flc c, ). 

о ,  

( 1 3 . 1 3) 

В качестве уравнения связи используем выражение для требуемой 
конечной скорости 
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N N 
V к = �>�v ; = -L lyд, fl к , . 

i= l  i= l  
( 1 3 . 1 4) 



Задачу будем решать методом неопределенных множителей Ла
гранжа, для чего запишем функцию Лаrранжа в следующем виде: 

( 1 3 0 1 5) 
N 

где <р(!J. к ; )  = FJ !! п r ; ; Л. - неопределенный множитель Лаrранжа; 

\jl(!! к ; ) - дополнительная функция, которая на основе уравнения 
( 1 3. 10) записывается следующим образом: 

N N 
\jf(!J. к ; )  = L�V i + L/ Уд; !! к ; о 

i= l i= l 

Необходимые условия оптимальности:  

дL дL дL дL -- = 0; -- = 0; 0 0 0  -- = 0; 0 0 0  -- = Оо 
д!J. к 1 д!J. к в д!J. к ; д!J. кн 

( 1 3 0 1 6) 

( 1 3 0 1 7) 

Преобразуем для удобства изложения уравнение ( 1 3 0 1 3) ,  обозначив 

Тогда 

О; = 1 + ат.о ; ( 1 + !!СУ; + !! пр;  + !! с.с; ) ; 
Ь; = (ат.о ; + Y дв ; nO ; go ) ( 1 + !J.c y ; + !J. np; + !J. c.c) o  

( 1 3 0 1 8) 

( 1 3 0 1 9) 

Теперь получим выражение для производных отдельно для перво
го и второго слагаемых уравнения ( 1 3 . 1 5) :  

д<р N 1 
-- - а П "  - а " 
д - 1 ._ 1 r- o 2 - I r- n r Ь !! к/ / - !! к . al - 1 

д\jf = л. 
1 Уд J о 

д!J. к 1 !! к 1 ' 

� = А fyдN о 

д!J. к н  !! к н  

( 1 3 020) 

( 1 3 0 2 1 )  
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Тогда, суммируя их, получим: 

дL = !J п г 
а . + Л. 1уд

, = 0; 
д!J к , !J к , а . - ь . !J к , 

( 1 3 .22) 

Поделив в системе ( 1 3 .22) последнее уравнение на первое , а затем 
на второе и так до N - 1 ,  получим выражения для относительных ко
нечных масс: 

( 1 3 .23) 

В общем случае в сочетании с ( 1 3 . 1 4) имеем N уравнений с Н неиз
вестными, что является общим решением задачи об оптимальном рас

пределении масс по ступеням при заданных значениях показателей 
энергетического и конструктивного совершенства ракетных блоков 
ступеней. 

Нетрудно видеть, что при равенстве этих показателей от блока к 
блоку, т.е. 

1 Уд /  = 1 уд 2  = .. . = 1 уд;  = ... = 1 УдN = 1 уд ; 

а1 = а2 = .. . = а; =  .. . = aN = а; 
Ь1 = Ь2 = .. . = h; = ... = bN = Ь , 

относительные конечные массы будут равны, т.е. 
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Следовательно, 

V K Av E = Аv к 2 = . . . = Аv к ; = Аv к н = н· 

( 1 3 .24) 

( 1 3 .25) 

( 1 3 . 26) 



относительная масса полезной нагрузки при таких условиях соответ
ственно равна 

( 1 3 .27) 

что является одним из частных случаев решения рассматриваемой 
задачи. 

Этот случай соответствует условию, когда массы ступеней меняют
ся в геометрической прогреесии с показателем 

( 1 3 .28) 

В качестве примера запишем выражения для масс ступеней двух
ступенчатой и трехступенчатой РКН: 

- для двухступенчатой 

- для трехступенчатой 

тош = �тон тn. r ' 

то н = �то . тош · 

( 1 3 .29) 

( 1 3 .30) 

Изменение показателей энергетического и конструктивного со
вершенства ракетных блоков влечет за собой соответствующее откло
нение от приведеиных выше соотношений. При этом имеется совер
шенно определенная теuденция к увеличению относительной массы 
той ступени, для которой совершенство выше (рис. 1 3 .5) .  

Это значит, что чем выше удельные показатели какой-либо ступе
ни по сравнению с другими ступенями, тем больше должна быть ее 
доля характеристической скорости и, соответственно, доля массы 
РКН, приходящаяся на нее. В табл. 1 3 . 1 приведены данные о распре
делении масс по ступеням для ряда отечественных РКН. 

Во всех рассмотренных выше случаях, касательно как ступенчато
сти,  так и распределения масс по ступеням, в качестве критерия эф
фективности, в качестве примера, использовалась «массовая» отдача 
(относительная масса полезного груза) , что, как указывалось ранее, 
зачастую правомерно, особенно если речь идет о выборе параметров 
дЛЯ фиксированного схемного решения. При таком подходе, однако, 
при сравнении вариантов с различными компонентами топлива или 
конструкционными материалами всегда будет получен однозначный 
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J.ln r в 
а 

б 

�-----L-----------L--------�------� "'оп 
"'o l ["'оп J "'o l opt 

[mo п J 
"'o l opt 

["'оп J 
то ! opt 

Рис. 13.5. Характер изменения массовой отдачи двухступенчатых РКН с раЗJiнч
ными типами ДУ: 
а - ЖРД на ступенях 1 и 1 1 ;  б - ЖРД на ступени 1 , ЯРД на ступени 1 1 ;  в - ЖРД на 
ступени 1 , ЯРД на ступени 1 1  

ответ: н а  всех ступенях выгоднее использовать самые эффективные 

компоненты топлива, самые эффективные конструкционные мате

риалы и любые другие эффективные решения, способствующие по

вышению массовой отдачи.  
Хорошо известно, что в подавляющем большинстве случаев более 

эффективные решения имеют и более высокую удельную стоимость, 

что чем эффективнее компоненты топлива - тем они дороже, чем 

эффективнее конструкционный материал - тем он дороже и т.д. 

Внедрение более совершенных топлив и конструкционных мате

риалов, безусловно, снизит массу РН (при фиксированной массе по

лезного груза) и снизит затраты, связанные с ее массой и размерами 

(в частности, некоторые составляющие затрат на космический ракет

ный комплекс) ,  но при этом возрастут затраты на топливо и конст

рукционные материалы РН.  Если использование более совершенного 

топлива приводит к расширению номенклатуры компонентов топли

ва, то возрастут и расходы на эксплуатацию ракеты; в результате эко

номический эффект может быть не достигнут. 

В этой связи возникает проблема выбора топлива (как и конструк

ционных материалов) с учетом их позитивного влияния на массовую 

отдачу и негативного эффекта от повышения затрат. Решение этой 

проблемы при всей ее кажущейся простоте требует внимательного 

анализа, который бы позволил <<взвесить>> эти противоречащие фак

торы и мог бы привести к компромиссному решению. Прежде всего 

следует ответить на вопрос: при каких условиях следует рассчитывать 

на эффект от использования более совершенных топлив и какая стра

тегия использования более совершенных в массовом отношении ре

шений по ступеням РКН позволит достичь максимального экономи

ческого эффекта? Рассмотрим представленные на рис. 1 3 .6  данные о 

192 



Таблица 13. 1 
распределение масс по ступеням ДJIЯ некоторых отечественных РКН 

-
Относительные массы,  Название Число Масса 

- то; • • РКН ступеней ступени, т llou • • J - -- . 
то; -

2 то . = 2400 <Энергия» 
0 ,3  

тон = 7 1 8  0 , 1 3  
тп.r = 96 

<<ПроТОН>> 3 то . = 7 1 6  
тон = 260 0 ,363 

0 , 362 тош = 94 
0,38 

тп.r = 20,6 
«Зенит-2>> 2 то . = 460 

то • •  = 103 0 ,226 
0 , 1 25 т" r = 1 3  

«СОЮЗ>> 3 то . = 306 
то • •  = 96 0 ,3 1 4  

0 ,33 то ш = 32 
0,22 

тп.r = 7 
<<Космос-3М» 2 то . = 1 09 

то •• = 22,5  0 ,206 
0 ,07 

тп.r = 1 ,5 
«РОКОТ>> 2 то. = 1 07 

то н = 19 ,7  0 , 1 84 
0 ,43 тп.r = 8 ,45 

распределении приращения скоростей ,  масс и стоимостей для гипо
тетической трехступенчатой РКН. Из рис. 1 3 .6 следует, что, с точки 
зрения массовой отдачи, использование более совершенных решений 
равноценно, независимо от номера ступени, так как приращение ско
ростей на каждой из них дает приблизительно одинаковый эффект, а 
Увеличение абсолютных затрат будет тем больше, чем больше масса 
Ракетных блоков, т.е. самые большие для ракетного блока первой сту
nени, затем для ракетного блока второй ступени и наименьшие для 
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- -

Рис. 13.6. Характер распределения приращений скорости, масс и стоимостей ус
корителей для трехступенчатой РКН 

ракетного блока третей ступени. Это означает, что при одном и том 
же энергетическом эффекте масса дорогого топлива будет минималь
на для самой верхней ступени. Наибольший экономический эффект 
следует ожидать прежде всего от использования более совершенных 
(и более дорогих) топлив и конструкционных материалов вначале на 
верхней ступени, а экономическая эффективность их распростране
ния на более низкие ступени будет зависеть от того, насколько высо
ка стоимость этих топлив и материалов. Чем меньше разница в удель
ных стоимостях традиционного и внедряемого решений, тем боль
шую часть ступеней охватят новые решения. 

Примером компромисса между массовой эффективностью и стои
мостью является отечественная РКН <<Энергия>> ,  американский ТКА 
Space Shuttle и западно-европейская РКН Ariane 5 .  На каждой из них 
на первой ступени используются дешевые и относительно неэффек
тивные топлива, а на ракетных блоках вторых ступеней - высокоэф
фективный и дорогой водород в качестве горючего. 

Обобщая изложенные выше положения, можно сформулировать 
следующие закономерности относительно выбора топлива и распре
деления масс по ступеням. 

• Для идеализированной многоступенчатой РКН, двигающейся 
вне атмосферы и поля тяготения и имеющей одинаковые удельные 
показатели (импульсы тяги, относительные массы топливных отсе
ков, относительные массы двигателей и т.д) по ступеням, максималь
ная массовая отдача будет достигаться при условии, что характери
стические скорости каждой ступени будут одинаковы. 

• Различия в условиях полета каждой ступени, а также различия в 
удельных показателях приводят к определенным различиям и в рас-
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пределении масс по ступеням: чем выше удельные показатели ка
кой-либо ступени по сравнению с другими ступенями, тем больше 
должна быть доля ее характеристической скорости и, соответственно, 
доля массы РКН , приходящаяся на нее. 

• При переходе от традиционных к высокоэнергетическим и более 
дорогим топливам такое топливо следует использовать, начиная пре
Жде всего с верхних ступеней. 
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Глава 14 
ФОРМИРОВАНИЕ ПРОГРАММЫ ДВИЖЕНИЯ РКН 

Программа движения. Программа угла тангажа. Программа 

угла атаки. Оптимальная начальная тяговооруженность. Про

грамма режима работы двигательной установки 

Выведение РКН характеризуется изменением во времени цело
го ряда параметров и функций, которые при фиксированных ки
нематических параметрах конца активного участка определяют ее 
эффективность. Под эффективностью в основном будет пони
маться относительная масса полезного груза, которая часто ис
пользуется в качестве критерия в проектно-баллистических иссле
дованиях. 

При фиксированном числе ступеней и принятых в качестве исход
ных данных удельных импульсах двигательных установок по ступе
ням массовая эффективность РКН во многом определяется гравита
ционными потерями скорости, составляющими до 90% от общих по
терь. Этим объясняется значимость программы движения ракеты, под 
которой будем понимать взаимосвязанные программы угла тангажа и 
режима работы двигателей. Заметим, что последняя программа в слу
чае нерегулируемого двигателя представляется постоянным по време
ни уровнем тяги, отношение которой к текущей массе принято назы
вать тяговооруженностью, а в момент старта - начальной тяговоору
женностью. 

Ниже рассмотрена степень влияния на гравитационные потери 
программы движения в различных ее реализациях и возможности по 
ее управлению с целью достижения максимального эффекта. 

В ряду факторов, определяющих величину скорости, как это 
следует из результатов интегрирования уравнений движения (см. 
гл. 1 2) ,  на первом месте (с учетом значимости) находятся началь
ные тягавооруженности ступеней и программа угла тангажа, от ко
торых зависит самая существенная часть потерь - гравитационные 
потери: 

( 1 4. 1 )  

1 

где 11 = J sin8ф. 
� к  
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Для вертикально двигающейся ракеты (е = 90 ° )  после интегриро
вания получим 

( 14.2) 

а гравитационные потери, следовательно, имеют максимально воз
можное значение: 

1 - f.l к  
D.v rp = lуд --. 

• по 
( 14.3) 

Из ( 14 .3)  следует, что конечная скорость ракеты, движущейся вер
тикально в поле тяготения, тем больще,  чем с больщей тяговооружен
ностью (перегрузкой) она стартует. Максимальная конечная скорость 
достигается при бесконечной стартовой тяговооруженности, что со
ответствует мгновенному сжиганию топлива. При этом исключаются 
потери скорости на преодоление сил тяготения и конечная скорость 
становится равной ее конечной скорости при полете вне поля дейст
вия сил тяготения, т.е. имеет место простое объяснение: гравитацион
ные потери тем меньще, чем быстротечнее полет, продолжительность 
которого в значительной степени зависит от величины начальной тя
rовооруженности. 

Минимально возможные гравитационные потери D.v rp = О будут 
иметь место для горизонтально двигающейся ракеты (е = 0) , что также 
имеет простое объяснение - силы тяжести никак не влияют на ско
рость, так как их действие перпендикулярно вектору скорости. 

Из этих соображений следует, что влияние тяговооруженности бу
дет проявляться в зависимости от изменения угла траекторного угла е 
в функции времени (или J.l) или от изменения угла тангажа (програм
мы угла тангажа) , связанного с траекторным углом через угол атаки а:  

<р = е + а. ( 14.4) 

На атмосферном участке движения первых ступеней многоступен
чатых РКН для проектно-баллистического анализа на начальных ста
диях проектирования может быть рекомендована близкая к опти
мальной программа угла тангажа в следующем виде (рис. 1 4. 1 ,  а) : 

( 1 4.5)  
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Рис. 14. 1 .  Программа угла тангажа 

где t0 и tк - начало отработки угла тангажа и время конца участка со
ответственно; q> к - угол тангажа в конце участка. 

Для последующих, после первой, ступеней многоступенчатых 
РКН оптимальная (с позиции массовой отдачи) программа угла тан
гажа с достаточно большой точностью может быть представлена ли
нейной зависимостью (рис. 14 . 1 ,  б) : 

q> = q> o + фt. 
Возможности выбора программы угла тангажа в большой сте

пени связаны с упомянутыми ранее ограничениями (см. гл. 9) .  На 
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рис. 1 4. 1 ,  в представлена в большей степени приближенная к ре
альной программа угла тангажа, которая характерна <<сглаживани
еМ>> зависимостей,  представленных на рис . 1 4  1 ,  а и б для удовле
творения ограничительных требований. 

Как следует из графика на рис.  14. 1 ,  в, в конце работы первой сту
пени выполняется условие по равенству нулю первой производной 
ф = О, и если между конечным значением для 1 ступени и начальным 
значением для 1 1  ступени существует разница �<р. то происходит 
<<сглаживание>> программы (разворот с максимально допустимой ско
ростью, ф rnax ) , а также обеспечивается постоянство угла тангажа в 
конце работы каждой ступени, предшествующем разделению ступе
ней или отделению полезного груза. 

Перечень реальных ограничений, особенно если это касается ат
мосферного участка полета, существенно больше, что связано со зна
чительными скоростными напорами,  характерными для РКН, и их 
влиянием на механические и тепловые нагрузки, на процессы разде
ления ступеней и др. 

Ниже эти вопросы рассматриваются более подробно совместно с 
задачей выбора программ угла тангажа и режимов работы двигатель
ных установок. В более общей постановке задачи формирования про
граммы движения к требованиям и ограничениям, не зависящим от 
типа ракеты с вертикальным стартом, относятся: 

• вертикальный старт и определенная продолжительность верти
кального полета; 

• нулевые углы атаки в районе скоростей полета, близких к звуко
вым (0 ,7 < м < 1 ,3) ;  

• непрерывность <p(t) и ф(t) и ограниченность ij)(t); 
• падение всех ступеней в определенные районы (зоны отчужде

ния) ; 
• ограничения на максимальный скоростной напор; 
• ограничения на произведение угла атаки на скоростной на

пор; 
• ограничения на скоростной напор в момент разделения ступе-

ней; 
• ограничения на тепловой поток; 
• ограничения на величину продольной перегрузки; 
• специальные условия, зависящие от способов разделения и от 

конкретных характеристик системы управления. 
Этот перечень следует понимать как типовой, который в практи

ческой реализации может быть существенно расширен. Целый ряд 
ограничений, включая вышеприведенные, связан с величиной угла 
атаки, точнее, с изменением угла атаки (программы угла атаки) в про
цессе движения РКН в атмосфере. В таком случае можно говорить не 
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о выборе программы тангажа, а о выборе программы угла атаки, кото
рые связаны соотношением ( 1 4.4) и, следовательно, можно рассмат
ривать ограничения на программу угла атаки, которые, естественно, 
вытекают из ранее упомянутых: 

• угол атаки на участке вертикального полета равен О; 
• угол атаки в диапазоне трансзвуковых скоростей полета ра

вен О; 
• нулевые углы атаки находятся в районе максимальных скорост

ных напоров; 
• нулевые углы атаки - перед разделением и в момент разделе

ния.  
Перечисленные условия могут быть выполнены при соответствую

щих значениях угла атаки в следующей программе: 

а = 0 при М <  М1 = 0,05 .. . 0,1 5; 

а = CiK(K - 2) при М �  М1 ; ( 14.6) 

К = 2ехра(М1 - М), 

где а - предельное значение угла атаки на дозвуковом участке тра
ектории; а - постоянный коэффициент, который выбирается та
ким, чтобы при М = 0,6 . . .  0 ,8  угол атаки становился практически 
равным нулю (а ::::: 5) . 

Эта зависимость, по существу, от одного параметра - предель
ного значения угла атаки fi. Она задает угол в виде кривой 
(рис. 1 4. 2 ) ,  достаточно быстро достигающей своего максимально
го (по модулю) значения , а затем медленно убывает до нуля . Ве
личина предельного угла атаки, как и характер его изменения , во 
многом определяет характер траектории и действующие на ракету 
нагрузки. 

а 

Рис. 14.2. Зависимость угла атаки от числа М 
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е 

тс/2 

а 
б 

Рис. 14.3. Характер взаимной зависимости уrлов атаки и танrажа 

На рис. 14 .3  показаны зависимости траекторного угла от времени, 
конечное значение которого е к 1  зависит исключительно от предель
ного значения угла атаки а. Чем больше а, тем более пологая траекто
рия реализуется. Из приведеиных рассуждений и графиков следует 
прямая связь между максимальным (по модулю) значением угла ата
ки и конечным траекторным углом,  что позволяет использовать в 
проектно-баллистическом анализе как свободный параметр только 
один из них. 

Кроме того, если на начальных этапах анализа исключить из рас
смотрения вышеприведенные ограничения, то такой параметр явля
ется единственным свободным, так как на второй ступени оптималь
ная программа угла тангажа зависит от двух параметров (q> 0 ,  ф) , вели
чины которых при его фиксированном значении однозначно опреде
ляются параметрами орбиты выведения. Следовательно, можно ска
зать, что экстремальная задача по выбору оптимальной программы 
угла тангажа для РКН является однопараметрической. В частности, 
величина угла е к1 может выбираться из условия выведения макси
мальной массы полезного груза. 

Такое решение для реальных условий на практике, как правило, не 
реализуется, так как зачастую не позволяет удовлетворить следую
щим, очень суrnественным ограничениям: 

• падение ракетных блоков первой ступени в заданной зоне ; 
• ограничение по максимальным скоростным напорам; 
• ограничение скоростных напоров на момент разделения, кото

рые ограничивают диапазоны изменения траекторного угла в конце 
работы первой ступени (а следовательно, и предельного значения 
угла атаки а) .  

Так как дальность падения отработавшего блока зависит от его 
аэродинамических характеристик, скорости и угла бросания в момент 
отделения, то выполнение первого условия может достигаться как за 
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счет отказа от оптимальной программы угла атаки (тангажа), так и за 
счет изменения относительной массы 1 ступени. На практике выбира
ется такое их сочетание, которое при выполнении этого условия при
водит к лучшему результату, в частности, к минимальным потерям 
массы полезного груза. 

Что касается двух остальных ограничений, то они с меньшими по
терями в массе полезного груза могут бьпь удовлетворены дроссели
рованием тяги в соответствующие моменты времени. 

Возвращаясь к соотношению ( 1 4. 1 ) ,  из которого следует, что 
влияние тяговооруженности будет проявляться в зависимости от 
изменения траекторного угла е, определим степень этого влияния . 
Учитывая , что основную долю потерь скорости (до 90%) составля
ют именно гравитационные потери, то можно пренебречь,  с не
значительными потерями в точности , остальными потерями и 
принять в качестве критерия приращение скорости на единицу за-

б 
dv u трат ра очего тела --, что согласуется с критерием массовои от-dтт 

дачи.  
Уравнение для ускорения в скоростной системе координат при 

сделанных допущениях примет вид: 

dv р . е - = - - gsш . dt т 
( 1 4.7) 

Преобразуем это выражение, умножив и разделив левую часть 
на dт: 

dv dт Р . 
- - = - - gsшe. dt dт т 

dт 1 
С учетом того, что - = �. получаем: dt р 

dv ( р . ) /уд 
dт 

= 
т -gsшe у· 

( 14.8) 

( 1 4.9) 

dv Дифференцируя выражение для -- по тяге и приравнивая его dтт 
к О, получаем выражения для экстремума: 

dт !!__( dv ) = 
т - РdР /Уд -( Р -gsine) /yд = 0 . dP dтт т 2 Р т Р 2 ( 1 4. 10) 
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dm 
С учетом того, что - = у лв 

dP 
и g = go (-R ) 2 •  

R + H 

R sine 
Popt = т-- go --, R + H 

У лв 

( 1 4. 1 1 ) 

а оптимальная тягавооруженность после деления левой и правой 
частей на текущее значение силы тяжести mg будет представлена 
в виде 

R + H 
nopt = -R-

1 sine 
( 1 4. 1 2) 

Полученное выражение указывает на существенную зависимость 
оптимальной тяговооруженности от траекторного угла и массового 
совершенства конструкции двигателя. Оно достаточно хорошо отра
жает характер изменения тягавооруженности для некоторой модель
ной ракеты с непрерывным изменением тяги и пассивной массы кон
струкции. Но такие допущения, особенно второе из них (о непрерыв
ном изменении пассивной массы конструкции) ,  не позволяют ис
пользовать это выражение для вычисления начальной тягавооружен
ности ракет с постоянной тягой и постоянной массой конструкции в 
пределах работы каждой из ступеней. 

Тем не менее, полученная зависимость дает определенный ориен
тир на уменьшение тяговооруженности, в том числе и начальной ее 
величины, по мере уменьшения траекторного угла. Это особенно 
проявляется у РКН, у которых угол наклона траектории изменяется 
от 90• до О. Более детальные исследования этой проблемы и примеры 
из отечественной и зарубежной практики указывают на то, что на
чальная тяговооруженность по ступеням уменьшается от ступени к 
ступени по мере увеличения ее порядкового номера; также как от сту
пени к ступени уменьшается и среднеинтегральный наклон траекто
рии. Диапазоны изменений начальных тягоовооруженностей для соз
данных ранее зарубежных и отечественных выглядят следующим об
разом (для трехступенчатых РКН ) :  

1 ,25 . . .  2 ,0 - для первых ступеней; 
О, 7 . . . 0,9 - для вторых ступеней; 
0,3 . . . .  0,6 - для третьих ступеней. 
Большие значения тягооворуженностей характерны для РКН с 

РДТТ и РКН легкого класса. 
Аналитическое выражение для оптимальной тягавооруженности 

без упрощения системы уравнений, описывающих движение РКН в 
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�n r 
с �  n 

Рис. 14.4. Характер зависимости относительной массы полезноrо rруза от началь
ной тяrовооруженности 

процессе выведения, получить не удается, т.е. точное решение этой 
задачи требует численного анализа для поиска экстремума функции 
� п.г = � " г (п01 ) или другой функции, подобной этой. Численное реше
ние такой задачи указывает на определенные закономерности, не 
противоречащие выше сформулированным выводам. На рис. 1 4.4 
приведен характер зависимостей такой функции для первой ступени. 
Зависимости для последующих ступеней имеют аналогичный харак
тер, но при этом наблюдается их монотонное уменьшение от ступени 
к ступени. 

Для численного анализа в качестве первого приближения можно 
рекомеНдовать приведеиные выше диапазоны изменений тяговоору
женностей ,  а также статистический материал по известным РКН или 
проектам. 

В табл. 14 . 1 представлены данные о начальных тяговооруженно
стях ступеней ряда отечественных РКН. 

Следует отметить, что в ряде случаев величину начальной тягаво
оруженности ограничивает условие непревышения некоторого допус
тимого предельного значения конечной перегрузки, т .е .  пк 1 � птах .  
Так как величина конечной перегрузки в случае нерегулируемого 
двигателя однозначно связана с начальной тяговооруженностью, то 
величина начальной тягавооруженности может быть получена после 
следующих преобразований: 

( 14. 1 3) 
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Таблица 14. 1 
Начальные тяговоруженности отечественных РКН 

Название Число Масса Тяга Начальная тяга-
РКН ступеней ступени , т двигателей , кН вооруженность 

,энергия» 2 т0 1 = 2400 34840 1 ,48 

т0 1 1  = 7 1 8  7844 1 , 1  

«ПроТОН>> 3 т0 1 = 7 1 6  9520 1 , 36 

тон = 260 2330 0,9 1 

т0 1 1 1  = 94 6 1 3  0,66 

«Зенит-2» 2 т0 1 = 460 7257 1 ,6 1  

тон = 1 03 9 1 2  0,9 

<<СОЮЗ» 3 т0 1 = 306 4065 1 ,35 

тон = 96 94 1 1 ,0 

т0 1 1 1  = 32 304 0,97 

«Космос-3М» 2 т0 1 = 1 09 1 480 1 , 38 

т0 1 1  = 22,5 1 58 0,72 

<<РОКОТ» 2 т0 1 = 1 07 1 880 1 ,8 

т0 1 1  = 1 9 ,7 255 1 ,32 

Предельно допустимое значение перегрузки определяется характе
ром полезного груза и регламентируется в тактико-технических тре
бованиях. В частности, для пилотируемых РКН она составляет 3 .. .4, 
для беспилотных РКН, как правило, больше: 5 . . .  6. 

Из рис 1 4.4, на котором отражено такое ограничение , следует, что 
для нее будет принято значение начальной тяговооруженности, рав
ное no l  = nx max ll к l . 

Учитывая тот факт, что зависимости ll n r = !! п г (п0 , ) в районе экс
тремума имеют пологий характер, без особых потерь по массе полез
ного груза можно принимать решения по выбору двигателей меньших 
тяг по сравнению с оптимальными, что способствует снижению стои
мости РН, а также решения в пользу других показателей (например, 
снижение уровня тяги с целью повышения надежности) .  

Соотношение ( 14. 1 3) и большая часть статистических данных от
носятся к случаям с нерегулируемым двигателем. Последнее обстоя
тельство объясняется тем,  что первые поколения жидкостных ракет-
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ных двигателей, преимущественно используемых в отечественных 
РН, практически не допускали изменения уровня тяги из-за большо
го риска отказа. 

Со временем из-за острой необходимости в регулировании тяги с 
целью снижения величин максимального скоростного напора и ско
ростного напора в момент разделения ступеней, снижения уровня 
тяги в конце работы последней ступени для уменьшения импульса 
последействия тяги , а также снижения продольных перегрузок в 
конце работы ступени, бьmи созданы двигатели, допускающие дос
таточно большое изменение уровня тяги (прежде всего дросселиро
вания) с малыми потерями при определенном коэффициенте дрос
селирования. 

Появление возможности дросселирования тяги и достижение 
благодаря этому определенного приращения в массовой отдаче по
зволяет рассматривать степень дросселирования, которая определя
ется как отношение используемой величины тяги к номинальному 
ее значению: 

р КЩ> =
--, 
рном 

( 1 4. 1 4) 

как еще один весьма существенный фактор, требующий учета уже на 
начальных этапах проектно-баллистического расчета. Так как реали
зация дросселирования связана с соответствующим изменением мас
сового расхода, то в задачах проектно-баллистического анализа обыч
но под степенью дросселирования понимают соотношение текущего 
и номинального расходов топлива 

к = rh(t) 
др • ' тном 

( 1 4. 1 5) 

которое принято называть програ.ммой режима работы двигательной 

установки. 

На рис.  1 4 . 5  представлен фрагмент циклограммы двигателя,  
обладающего возможностями дросселирования, в районе макси
мального скоростного напора и в конце работы ступени.  Во вто
ром случае представлена возможность ступенчатого дросселиро
вания , когда степень дросселирования выбирается такой,  чтобы 
траектория движения заканчивалась на как можно больших вы
сотах, т .е .  в условиях малой плотности атмосферы и непрерыв
ного уменьшения тяги пропорционально относительной мас
се РН. 

Следует отметить, что под дросселированием здесь понимается не 
только режим перехода двигателей на уменьшенный расход топлива, 
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Кдр, q, n 

(nx)np t---------;-----;--"""'7'1"----
(q)np 1-------".--... 

� 1 

t 

Рис. 14.5. Характер мияния дросселирования тяrи на скоростной напор и про
дольную перегрузку 

но также и выключение части двигателей многодвигательной ДУ. 
В первом случае уменьшение расхода топлива может повлечь за собой 
снижение удельного импульса тяги . В таком случае коэффициент 
дросселирования будет являться дополнительной характеристикой 
двигателя и должен быть учтен в выражении для удельного импульса 
тяги, как 

( 14. 1 6) 

например, 

( 14. 1 7) 

где i уд - производмая изменения удельного импульса тяги по вели
чине (1 - К др ). 

Задача определения режимов работы двигателей относится к 
задачам математической теории оптимального управления . Для 
участка движения в атмосфере такая задача еще недостаточно хо
рошо изучена. Из известных результатов, имеющих практический 
интерес , следует, что эффект от дросселирования достигается в 
основном от использования его для удовлетворения ограничи
тельных условий при относительно высоких уровнях начальной 
тяговооруженности . Что касается работы двигателей вне атмосфе
ры, то имеются результаты по формированию программы дроссе
лирования с использованием методов оптимального управления, 
имеющие ясную физическую трактовку. В частности , доказано, 
что применительно к программе режимов работы ДУ оптималь
ной будет представляться последовательность режимов на макси
Мальной и минимальной тягах (включая случай равенства мини-
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Рис. 14.6. Варианты циклограмм ДУ с дросселированием тяги: 
fдр.н и fдр.к - время начала и конца дросселирования 

мальной тяги нулю) . Из множества возможных вариантов такой 
последовательности для практики представляют интерес три вари
анта, представленные на рис . 14 .6 .  

Реализация представленных программ зависит от  двух основ
ных факторов: высоты орбиты выведения и угла наклона конеч
ного вектора скорости относительно стартовой системы коорди
нат.  

Влияние высоты орбиты выведения на выбор программы работы 
двигателя можно охарактеризовать следующим образом: 

• для низких орбит и характерных для современных РКН значе
ний начальных тяговооруженностей оптимальным является режим 
постоянной (максимальной) тяги (рис. 14 .6 ,  а) ;  

• по мере увеличения высоты выведения более приемлемой стано
вится режим с дросселированием тяги после режима номинальной 
тяги (рис. 1 4.6 ,  б) ; 

• для каждой РКН можно указать такую высоту орбиты, на кото
рую она не может подняться на режиме максимальной тяги; в этом 
случае следует вводить участок движения с нулевой тягой («пассив
ный» участок) (рис. 14.6 ,  в) .  
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Влияние угла наклона конечного вектора скорости относительно 
стартовой системы координат сказывается при выведении на неко
торые специфические орбиты, к которым, например, можно отнести 
эллиптические рабочие орбиты спутников связи «Молния>> ,  пери
uентр которых расположен в южном полушарии. При большой угло
вой дальности между точкой старта, характерной для отечественных 
рКН , и радиус-вектором перицентра этой орбиты, составляюшей 
более 1 80° , непрерывное выведение на режиме максимальной тяги 
практически невозможно, что предопределяет для таких схем выве
дения включение участков движения с нулевой тягой , т .е .  пассивных 
участков. 

Дросселированне тяги нашло свое применение кроме рассмотрен
ных выше случаев, характерных для последовательной работы двига
тельных установок ступеней, при формировании циклограмм ДУ па
раллельно работающих ускорителей. Специфика использования 
дросселирования встречается при выборе режима работы двигателей 
второй ступени. На практике интерес представляет режим работы, 
представленный на рис.  1 4.6 ,  б. 

В отечественной практике известно, как минимум, два примера 
использования такого режима: в проектах РКН «Энергия-М>> и РКН 
<<Ангара-5» .  

В проекте РКН <<Энергия-М» это позволяет при использовании на 
второй ступени двигателей с высоким уровнем тяги избежать проблем 
с выполнением условий по максимальному скоростному напору на 
участке работы первой ступени и способствует более рациональной, с 
точки зрения массовой эффективности, выработке компонентов топ
лива с различными удельными импульсами тяги. Вначале расходуется 
топливо с меньшим удельным импульсом, а затем - топливо с боль
шим удельным импульсом тяги. 

В проекте РКН <<Ангара-5» это позволяет использовать в качестве 
ракетных блоков 1 и 11 ступеней универсальный ракетный модуль с 
одинаковой заправкой топлива. Благодаря достаточно глубокому 
дросселированию тяги ракетного блока 11  ступени в нем ко времени 
отделения ракетных блоков 1 ступени остается запас топлива, необхо
димый для продолжения функционирования второй ступени. 
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Глава 15 
МАССОВЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ РКН 

Массовая сводка. Метод массовых соотношений. Метод удель

ных показателей. Аналитический метод. Примеры структур 

массовой сводки и расчетов ее составных частей 

Для любого летательного аппарата - дирижабля ,  самолета, ракеты 
или космического аппарата - масса является одной из ключевых ха
рактеристик. Значение массы проявляется в высокой чувствительно
сти всех тактико-технических характеристик к изменению ее величи
ны, а масса аппарата, в свою очередь, весьма чувствительна ко всем 
изменениям в аппарате. 

Масса РКН далеко не всегда может быть показателем эффектив
ности проектного решения, так как в настоящее время на первый 
план выходит критерий «эффективность - стоимость>> .  Однако в лю
бой ситуации масса РКН является стабильным показателем техниче
ского совершенства аппарата. Кроме того, при выборе проектных па
раметров РКН при фиксированном схемном решении меньшая мас
са, как правило, соответствует меньшей стоимости, что легко объяс
няется тем фактом, что составляющие стоимости аппарата возраста
ют с увеличением массы аппарата в целом. Это относится и к стоимо
сти отдельных агрегатов и узлов, а также к стоимости топлива. Следо
вательно, в первом приближении при соответствующих ограничениях 
стартовая масса РКН, способной выполнить заданную транспортную 
операцию, может служить критерием при оценке проекта. Заметим 
еще раз, что это справедливо при фиксированном схемном решении 
и практически неприемлемо при сравнении вариантов аппарата с раз
личными схемными решениями. Например, РКН с повторно исполь
зуемой материальной частью будет, как правило, тяжелее одноразо
вой РКН при том, что ее экономическая эффективность может быть 
существенно выше. 

В любом случае расчет массовых характеристик является одной из 
самых важных задач проектирования. На начальных этапах он позво
ляет судить о реализуемости проекта, и его результаты являются ис
ходными данными для последующих проектных расчетов. На всех 
этапах разработки ведется очень строгий контроль массы создаваемо
го аппарата и его компонентов. Для этого в конструкторской органи
зации имеются специальные службы, учитывающие любые измене
ния масс ,  начиная с этапа технических предложений и вплоть до лет-
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ных испытаний. Основным документом таких служб является массо

вая сводка, в которую вносят все известные к текущему времени со
ставляющие массы аппарата. 

Следует обратить внимание на две специфические особенности 
расчета массовых характеристик. Во-первых, их точность зависит от 
этапа разработки:  наиболее грубые оценки характерны для начальных 
этапов, более точные - для заключительных. Во-вторых, при расчете 
массовых характеристик отчетливо прослеживается итерационный 
характер процесса, в значительной степени определяющего итераци
онность процесса проектирования в целом. Во многом это связано с 
возрастающим числом исходных данных по мере развития проекта и 
повышением их достоверности, что дает возможность использовать 
для расчета все более точные зависимости. Это отражает и общую ло
гику проектирования, выраженную в методике последовательно уточ
няющих друг друга приближений от первой общей концепции до за
ключительной проработки всех деталей проекта. 

На самом начальном этапе разработки о массе будущей РКН, еще 
до определения основных проектных параметров, можно судить по 
массовой отдаче l! п г ,  величина которой может быть заимствована из 
проекта прототипа или проекта РН соответствующего класса, т.е .  

тп r то = -- . 
/! п r 

( 1 5 . 1 )  

Для современных одноразовых Р Н  в качестве ориентира массовая 
отдача может быть принята: 

0,02 . . .  0 ,025 - для РН с РДТТ; 
0,03 . . .  0 ,035 - для РН с высококипящими компонентами топлива; 
0,04 . . .  0 ,045 - для РН с криогенными топливами. 
Точность таких вычислений крайне низкая и может быть исполь

зована для оценки масштаба будущего аппарата. 
Более точная оценка массовых характеристик возможна на базе 

формул ,  связанных с представленнем о постоянстве относительных 
масс составляющих уравнения массового баланса От о • у дв и др. ,  ко
торые могут трактоваться как массовое совершенство соответствую
щих отсеков, агрегатов и т .п .  Такой подход в практике авиастроения 
принято называть методом массовых соотношений, он позволяет ис
пользовать упомянутые выше относительные массы составляющих 
уравнения баланса для определения значений массовых и геометри
ческих характеристик в абсолютном виде . Так, если известны ре
зультаты проектно-баллистического анализа по определению основ
ных проектных параметров /Уд; , !! к ;

, n0 ; , N и соответствующего 
значения массовой отдачи l! п г , то расчет укрупненных массовых ха-
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рактернетик может быть легко осуществлен на основе представлен
ных ранее массовых соотношений для основных составляющих мас
сы РКН , т.е. 

( 1 5 . 2) 

При определении массы последней ступени т0N следует иметь в 
вИду, что т0N+ I = т" r . 

Это выражение получено для РКН тандемной схемы. Для РКН, в 
которой первая и вторая ступень соединены по схеме <<пакет>> ,  зависи
мости для определения начальных масс будут представлены следую
щим образом: 

( 1 5 .3 )  

{ [ ( 1 - Jl к 1 1 J 1 ]( }" х ll к н - ат.он 1 - ll к н + � 
k + 1 

+ у дв 2 пон gо 
k + 1 

1 + !J.cy 2 + Jl пp2 ) 

( 1 5 .4) 

Стартовую (начальную) массу РКН можно представить также в 
виде суммы масс ускорителей: 

N 
то = тп . r  + Lто; , 

1 
( 1 5 .5)  

где тn. r - масса полезного груза; т0; - масса ускорителя i-й ступени 
i = 1 ,  2 , . . . , N; N - число ступеней. 

Массу ускорителя i-й ступени в укрупненном виде можно предста
вить в виде 

( 1 5 .6) 

Составляющие массового баланса легко определяются с ис
пользованием ранее приведеиных массовых соотношений ,  т . е .  

тт ; = т0 ; ( 1 - Jl к ; ) - масса рабочего запаса топлива ускорителя для 
ступеней ,  соединенных по схеме <<тандеМ>> .  

Для ступеней, соединенных п о  схеме <<пакет>> , масса топлива уско
рителей 1 и 1 1  ступеней определяется следующим образом: 

тт 1 = m0 ( 1 - Jl к 1 )____&____ - рабочий запас топлива ускорителя 1 сту-
пени; k + k1 
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( 1 
1 - f..l к 1 k ) б u 

тт 1 1  = то 1 1  - ll к 1 1  - --- --- - ра очии запас топлива уско-
llон k + kf 

рителя 1 1  ступени; 

k _ 
Ро2 

- ' 
Ро. 

ki = '!::2./2 , где Л ; =  
/уд.; ' 

1; = 
/Удо

. 

/1 [ Удо i J Удп 

Расчет остальных составляющих масс для обеих схем идентичен: 
тт.о; = ат.о ;  тт ;  - масса топливных отсеков ускорителей;  
т дв ; = у дв ; Ро; - масса двигателей ускорителей; 
тсу; = f..lcy; (т т. о ;  + т дв ;  ) - масса оборудования системы управле

ния ускорителя; 
т пр; = ll пр; (т т о; + т дв ; ) - масса прочих элементов ускорителя.  
Результаты таких расчетов позволяют сформировать укрупненную 

массовую сводку, форма которой для двухступенчатой одноразовой РН 
представлена в табл. 1 5 . 1 .  

Таблица 15. 1 
Укрупненная массовая сводка 

Стартовая масса 
Масса полезного груза (включая 5 .. . 1 0% 
резервной массы) 
Составляющие массы ускорителей (ра- Ускоритель Ускоритель 
кетных блоков) первой ступени второй ступени 
Стартовая масса 
Рабочий запас топлива, включая: 

массу окислителя 
массу горючего 

Масса топливного отсека 
Масса двигателя 
Масса оборудования системы управления 
Масса прочих неучтенных элементов 

Точность расчетов, используемых для составления такой массо
вой сводки, невысокая, так как в учет берутся только статистические 
показатели совершенства основных агрегатов без учета конструктив
но-компоновочной схемы РН и множества особенностей,  влияющих 
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Рис. 15. 1 .  Характер изменения относительных масс тоПJJивных отсеков (а) и дви
rательной установки (б): 
llr.o - относительная масса ТОIШивного отсека; т т - масса тоiШива; у дв - относи
тельная масса двигателя; Р - тяrа двигателя; О - зарубежные двигатели; 8 - оте
чественные двигатели 

на индивидуальные массовые характеристики разрабатываемой РН. 
Кроме того, постоянство относительных показателей характерно 
только в некотором определенном диапазоне значений базового по
казателя и при подобных схемных решениях (рис. 1 5 . 1 ) .  Из рис. 1 5 . 1 , а 
видно, что при переходе от высококипящих компонентов топлива к 
низкокипящим относительная масса топливного отсека существенно 
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изменяется. Тем не менее эти показатели могут быть использованы 
для формирования конструктивно-компоновочной схемы аппарата и 
последующих уточнений на ее основе с использованием более точных 
зависимостей. 

Конструктивно-компоновочная схема является источником инфор
мации об основных геометрических параметрах РН и ее составных час
тях (ракетных блоков, топливных отсеков, сухих отсеков, двигателях 
и т.д. ) .  Эта информация позволяет осуществлять расчет массовых ха
рактеристик с использованием более точных зависимостей с использо
ванием удельных показателей (по методу удельных показателей) или 
функциональных формул (по анШlитическому методу). В первом слу
чае предполагается прямая зависимость между массой отсека (агрегата, 
узла и т.д.)  и его определяющей характеристикой,  например, 

( 1 5 .7) 

В другом случае отслеживается связь между массой функциональ
ного элемента (например, обшивки, шпангоута и т.п . )  и действующей 
на него нагрузкой. Показательной в этом смысле является зависи
мость для масс сферической емкости, нагруженной внутренним дав
лением :  

т =  kсф �VРнад max 
Рм /

' 2 cr в 
( 1 5 .8)  

где kсФ = 1 ,2 . . .  1 , 3 - эмпирический коэффициент; V - объем емкости; 

Рнад mах - максимальное давление наддува; Рм - плотность конструк
ционного материала; cr в - предел прочности конструкционного ма

териала; f - коэффициент безопасности. 
Функциональные формулы позволяют определять массовые ха

рактеристики с весьма высокой точностью уже в самом начале проек
тирования. Однако как в первом, так и во втором случаях формулы 
содержат статистические коэффициенты для компенсации неучтем
ных многочисленных факторов, пусть и второстепенных. 

Наличие в вышеупомянутых формулах статистических коэффици
ентов говорит о невозможности вывода аналитической зависимости 

массы аппарата и его частей от размеров и действующих нагрузок, а 
при их выводе не требовалось бы знание массовых характеристик 

предшествующих РН. Чисто аналитические формулы включали бы 
большое число различных параметров, значение которых неизвестно 
на той стадии проектирования, когда желательно их применение,  и 
они все равно не учитывали бы различных технологических, схемных 
и прочих особенностей ,  не обладали бы исчерпывающе высокой 
точностью. 
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Использование формул с удельными показателями и функцио
нальных формул позволяют на базе конструктивно-компоновочной 
схемы сформировать более подробную и более точную массовую 
сводку, пример которой представлен в табл. 1 5 .2 .  

Для вычислений численных значений составных элементов массо
вой сводки существуют формулы, использование которых в основном 
определяется традициями проектных организаций и полнотой ин
формации о составляющих масс. Для иллюстрации ниже приведены 
некоторые из них, позволяющие оценить массы соответствующих 
элементов сводки. 

Как следует из табл. 1 5 .2 ,  принято различать следующие массовые 
характеристики по ступеням: 

• заправленная масса РКН тзап ; 
• стартовая масса РКН т0 ; 
• конечная масса РКН т к ; 

тзап = то + тдост '  

где т дост - достартовый расход. 
Соответственно ДЛЯ ускорителей различают тзаП уск ' тоуск ' тКуск . 
Принято различать сухую массу ускорителя: 

( 1 5 .9) 

состоящую из масс корпуса, двигательной установки, оборудования, 
коммуникаций и прочих элементов конструкции соответственно. 

Масса корпуса, в свою очередь, определяется как сумма его эле
ментов: топливного отсека, переходиого отсека, хвостового отсека, 
гаргрота и окраски соответственно, т.е. 

( 1 5 . 10) 

Следует обратить внимание на то, что структура зависимостей 
( 1 5 .9) и ( 1 5 . 10) отличается от ранее используемых для определения 
массовых характеристик первого приближения ( 1 5 .2)-( 1 5 .6) .  Такое 
более детальное представление составляющих масс возможно только 
после разработки конструктивно-компоновочной схемы ракеты, в 
которой оказывается возможным выделение приведеиных выше ком
понентов массы.  

После разработки конструктивно-компоновочной схемы стано
вится возможным также определение составляющих масс с учетом их 
конструктивного исполнения.  В частности, для определения масс то
пливного отсека, переходиого отсека и хвостового отсека можно вос
пользоваться функциональными формулами,  учитывающими их ос-
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новные геометрические характеристики и параметры, определяющие 
нагрузку на эти отсеки (во всех приведеиных ниже зависимостях мас
са - в кг, тяга - в Н ,  давление - в Па, линейные размеры - в м). 

Масса баков цилиндрической формы: 
с эллиптическими днищами 

т = k  !!:_ Рм f D 3 [A. -
� + �[ 1 + 

ln(n + �J] · ( 1 5 . 1 1 ) т.б ц.б 2 Pr. 4 � • cr в n nvn · - 1 

со сферическими днищами 

1t Рм / з [  1 n n 2 + 1 ] тт б  = kц б 2 --;;:Pr.D Л -;; + 4 --;;г , ( 1 5 . 1 2) 

где ku.б = 1 ,2 . . .  1 ,5 - коэффициент, учитывающий массу шпангоутов и 

арматуры баков; Pr. = Рнад max + hP кoм gonx ;  h - высота столба жидкости; 
Р ком - плотность компонента топлива; nx - продольная перегрузка; 

D n = ---; h8 , hн - высота верхнего и нижнего днища соответствен-
hв + hн 

L 
но; D - диаметр бака; Л = - - удлинение бака; L - длина бака. 

D 
Масса сферических баков. Для определения массы сферических ба

ков можно воспользоваться зависимостью ( 1 5 .8) , приведеиной ранее 
в качестве примера. 

Зависимость ( 1 5 . 8 )  справедлива для достаточно больших баков 

(D � б[сr] 1 0 -3 ) , так как при малых размерах расчетная толщина 
Рнад mах 

округляется до технологической,  и тогда 

( 1 5 . 1 3) 

где сS тех - технологическая толщина. 
Масса торовых баков постоянной толщины, для которых cS > сS тех : 

2 1 

тт.б = kтор ( 41tV) 3 n 3 РмсS, 
R 

где kтор ::::: 1 , 3 ; n = -, R - радиус центров, r - радиус сечения, 
r 

0 = Рнад maxfr 2n - 1 
20' 8 n - 1 ' 
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Масса теплозащиты определяется через площадь защищаемой по

верхности Sтпз 

( 1 5 . 1 6) 

где mmз = ( 1  .. .1,5) кг / м 2 (многослойная теплоизоляция на основе 
эВТИ) ; mmз = (2,5 . .  .4) кг j м 2 (теплозащита на основе пенопласта). 

Масса переходных отсеков может быть определена следующим об
разом:  

( 1 5 . 1 7) 

где Snep - площадь поверхности отсека; Б пр - приведеиная толщина 
отсека; kпер = 1 ,2 ; 

( 1 5 . 1 8) 

cr т - предел текучести материала отсека; kм = 2,5; т м - масса отсе-
ченной части (по отношению к отсеку) к моменту nx . 

По этой же зависимости можно определять массу х��стового отсе
ка, принимая для первой ступени в зависимости ( 1 5 . 1 8) nxm .. = 1 .  

Масса гаргротов: 

тгар = mгар Lкорп , ( 1 5 . 19) 

где mгар = (2 . . .  4) кг / м; Lкорп - длина корпуса. 
Масса окраски: 

( 1 5 .20) 

где mокр = (0,2 . . . 0,3) кг / м 2 ; Sкорп - площадь окрашиваемой поверхно
сти корпуса. 

Масса двигательной установки (без массы топливных баков): 

т ДУ = т двп + тк.над + т рам + трул + тпр.ДУ + тарм т.о ' ( 1 5 . 2 1 ) 
где т да - масса одного сухого двигателя; n - число двигателей в дви
гательной установке; тк.над - масса конструкции элементов системы 
наддува; трам - масса рамы ДУ вместе с экраном: трул - масса руле
вых двигателей; т пр дУ - масса прочих элементов ДУ; тарм т.о - масса 
арматуры ДУ в топливном отсеке . 

�асса отдельного двигателя является характеристикой,  пред
ставляемой изготовителем двигателей (или берется из соответст
вующего каталога).  
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Для определения остальных составляющих массы ДУ можно вос
пользоваться следующими соотношениями: 

т к Над = 1 1  + k, (Рнад max V)l o -s - для «ХОЛОДНОГО>> наддуа; 

т к Над = k2тр над - ДЛЯ <<ГОрячеГО>> наддува; 

k, = 2,7, k2 = 0,4; 
тР над - масса рабочего тела наддува; 
трам = (0,8. . .1 0) · 1 0 -4 Р.,_ , 
PI. - суммарная тяга двигателей; 
трул = ( l 80 .. . 230) + mрул ррул ; 
mрул = 0,00 1 5  . . . 0,0 1 кг / Н; 
тарм т о = 0,2т двп; 
т пр дУ = 0,1т лвп. 
Меньшие значения для верхних ступеней. 
Масса заправляемых запасов топлива: 

( 1 5 .22) 
( 1 5 .23) 

( 1 5 .24) 

где тт.раб - рабочий запас компонентов топлива; тг.з - гарантийные 
запасы топлива; тнев - невырабатываемые остатки; тзал - заливка 
двигателей ;  тр.н - масса топлива, используемого для наддува в поле
те; т пост - достартовый расход топлива; т над - рабочее тело системы 
наддува. 

Рабочий запас компонентов топлива включает в себя запас топлива, 
необходимый для сообщения РКН характеристической скорости, и за
пас топлива, необходимый для обеспечения управляющих моментов: 

( 1 5 .25) 

где А/ уд = (5,0 . . .  2,0) м j с (большее значение - для 1 ступени, мень
шие - для последующих ступеней) ;  тг з  = О - для двигателей, полно
стью вырабатывающих рабочий запас топлива (работающих на «про
нос>> ) ;  тr. з = ( l,5 . . . 2)mт - для последней ступени; тнев = (0,3. . .  0,5)10 -2 тт ; 
тзал = (0,2 . . . 0,3)1 0 -2 mт ; тдост = 0,5mт , где тт - секундный расход топ-
л ива. 

Масса рабочего тела системы наддува в значительной степени за
висит от типа системы, и поэтому ниже раздельно представлены зави
симости для предварительных расчетов двух случаев, отличающихся 
типом системы. 

Случай 1 (<<холодная система наддува>>). Допустим,  что время дейст
вия системы наддува относительно небольшое, температура газа над-
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дува в баке близка к температуре топлива и конструкции бака, а теп

лообменом между газом,  топливом и конструкцией можно пренеб
речь. В этом случае масса рабочего тела наддува может быть определе
на следующим образом:  

( 1 5 .26) 

где Р6 - максимальное давление наддува; V6 - максимальный объем, 
занимаемый газом наддува (ко времени выключения двигателя) ;  
Rr , Т г - газовая постоянная газа и его температура соответственно; 
z - коэффициент сжимаемости. 

Случай 2 (газогенераторная система наддува). Масса компонен
та , необходимая для обеспечения наддува, определяется по урав
нению 

Рб Vб т = -�"--над (RT) ' эфф 
( 1 5 .27) 

где (RТ)эфф - эффективное значение комплекса (RT), определяемое 
или экспериментальным путем,  или для приближенных расчетов по 
эмпирической зависимости 

(RТ)эфф = T; (a + bTr ), ( 1 5 .28) 

где Т т - температура компонента топлива; Т г - температура газа на 
входе в бак; а, Ь, k - эмпирические коэффициенты. 

В частности, для бака окислителя (азотная кислота) значение это
го комплекса может быть выбрано из диапазона (25 . . .  35) · 1 0 4  Дж/кг, а 
для бака горючего (гидразин) - (40 . . .  50) · 1 0 4  Дж/кг. 

Масса оборудования .  В оборудование включается аппарату
ра системы управления, системы электрического питания , теле
метрическое оборудование и др.  При этом телеметрическое обору
дование (приборы,  датчики) устанавливается на каждом ускорите
ле (ттел = 1 00 .. .1 50 кг) , а остальная аппаратура в приборном отсеке 
последней ступени. Суммарная масса оборудования составляет 

( 1 5 .29) 

Масса коммуникаций 

т ком = (0,5 ... 0,6) тт . ( 1 5 . 30) 
Рт 
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Масса неучтенных элементов: 
крепежные узлы и детали: 

ткреп = (0,75 . . . 1) 1 0 -4 Р; 

стабилизаторы: 

тстаб = (0,65 . . . 0,75)1 0 -3 т0 ;  

элементы системы разделения: 

те р = (0,2 . . . 0,3)10 -3 т0 ;  

другие неучтемные элементы: 

тстаб = (0,2 .. . 1 0)1 0 -3 т0 •  

Масса головного обтекателя 

( 1 5 . 3 1 )  

( 1 5 .32) 

( 1 5 .33) 

( 1 5 . 34) 

( 1 5 . 35) 

где mofл: = 1 5  .. . 20 кг 1 м 2 - масса единицы поверхности обтекателя; 
sofл: - площадь поверхности обтекателя . 

Последующие уточнения масс осуществляются по мере уточне
ния информации после более детальной проработки систем и агре
гатов РКН. 

Следует отметить, что форма состава массовой сводки, приведен
ной в табл. 1 5 .2 ,  является ориентировочной, иллюстрирует итераци
онный характер ее разработки и подлежит уточнению для каждой 
конкретной реализации проекта. 

Таблица 15.2 
Состав массовой сводки РКН 

Стартовая масса 

Масса головной части (полезная нагрузка + 
разгонный блок + головной обтекатель) 

Составляющие массы Первая Вторая 
ступень ступень 

Масса ступеней: 
- заправленная 
- стартовая 
- конечная 
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Продолжение табл. 15.2 
,.-масса ускорителей 

- заправленная 
- стартовая 
- конечная 
- сухая 

3. Масса заправляемых компонентов топлива 

Массовая сводка по ускорителям 

1 . Корпус (каркас) : 
- топливный отсек 
- переходные отсеки 
- хвостовой отсек 
- гаргрот 
- окраска 

2. Двигательная установка: 
- двигатели маршевые (залитые) 
- системы наддува 
- рама вместе с экраном 
- рулевые двигатели 
- элементы ДУ, устанавливаемые в баках 
- прочие агрегаты ДУ 

3. Заправляемые запасы: 
• компоненты топлива: 

- рабочий запас 
- гарантийный запас 
- невырабатываемые остатки 
- запас на наддув в полете 
- достартовый расход 

• рабочее тело надцува (не являющееся ком
понентом топлива): 

- наддув перед стартом 
- наддув в полете 

4. Оборудование: 
- системы управления 
- телеметрическое оборудование 
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Окончание табл. 15.2 

5. Коммуникации (бортовая кабельная сеть) 
6. Разное: 

- крепежные узлы и детали 
- стабилизаторы 
- органы разделения 
- неучтенные элементы 
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Глава 16 
ВЫБОР И ОБОСНОВАНИЕ 

КОНСТРУКТИВНО-КОМПОНОВОЧНОЙ СХЕМЫ РКН. 
АЭРОДИНАМИЧЕСКАЯ КОМПОНОВКА 

Компоновка. Выбор внешних обводов. Моноблочные РКН. Поли

блочные РКН. Приближенная оценка аэродинамических характе

ристик РКН моноблочной схемы. Приближенная оценка аэроди

намических характеристик РКН полиблочной схемы. Влияние 

компоновки на устойчивость и управляемость 

Под компоновкой принято понимать внешние обводы и взаимное рас
положение основных элементов (отсеков и агрегатов) РКН, полезного 
груза, а также их соединение, обеспечивающее их взаимодействие и 
функционирование на всех этапах полета. В этом определении отражена в 
первую очередь геометрия РН как материального объекта; кроме того, су
ществует определение компоновки как процесса. В соответствии с этим 
под компоновкой РКН будем понимать совокупность проектных работ по 
обоснованию формы РКН, взаимного расположения составных частей 
РКН, ее агрегатов, систем и узлов, которое определяет их взаимодействие 
и функционирование на всех этапах применения РКН. Результаты этой 
работь1 отображаются на конструктивно-компоновочной схеме (ККС). 

ККС - это чертеж РКН, содержащий решение принципиальных кон
структивных вопросов построения РКН, учитьтающий требования 1ТЗ к 
комплексу и к РКН как основному элементу комплекса. На ККС, как 
правило, отражается решение следующих проектных вопросов: 

• выбор количества ракетных блоков и способа их соединений; 
• выбор внешних обводов (аэродинамическая компоновка) ; 
• выбор взаимного расположения отсеков и агрегатов (внутренняя 

компоновка) . 
Если сравнить перечисленный круг решаемых в процессе компо

новки задач и понятие схемного решения РКН, то компоновку, как ре
зультат этих работ, можно трактовать как геометрический образ схем
ного решения.  

Требования к ККС достаточно противоречивы и трудно формали
зуемые.  Можно, однако, определить общие тенденции, характерные 
лля перечисленных выше работ, направленные на обеспечение: 

• рационального сочетания аэродинамических и массовых харак
теристик; 
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• максимальной плотности компоновки , учитывая удобство экс
плуатации и исключение взаимного влияния агрегатов; 

• возможности применения наиболее простых в технологическом 
отношении форм агрегатов (сфера, цилиндр, конус и т .п . ) ;  

• выполнения производственных и транспортировочных ограни
чений; 

• возможности применения простых систем разделения , систем 
наддува и т.д . ;  

• минимального количества технологических и эксплуатационных 
разъемов; 

• минимального числа связей с наземным комплексом и мини
мального числа предстартовых операций. 

Выбор внешних обводов (аэродинамическая компоновка) относится 
к задаче так называемой аэродинамической компоновки, ибо сущест
венная часть траектории движения РКН относится к движению в ат
мосфере. Форма аппарата во многом определяет не только силы аэро
динамического сопротивления, непосредственно влияющие на вели
чину аэродинамических потерь конечной скорости, но и другие свой
ства РКН, в частности устойчивость и управляемость. 

Ключевыми признаками схемного решения для формирования 
внешних обводов является блочностъ РКН и взаимное положение бло
ков при полиблочной схеме. На рис. 1 6. 1 и 16.2 представлены две ха
рактерные для современных РКН схемы: моноблочная и полиблочная 
соответственно. В последнем случае полиблочностъ возможна как при 
реализации параллелъного (по схеме <<пакет») соединения ступеней, 
например, РКН Ariane 4 (Западная Европа) , РКН <<Ангара-5» (проект, 
Россия),  так и при реализации блочного соединения топливных баков 
ускорителя при последовательном соединении ступеней, например, 
РКН <<Протон>> (СССР) , РКН Satum- l В  (США). 

Следует отметить, что, моноблочные схемы используются преиму
щественно для РКН легкого класса, а полиблочные - для РКН тяже
лого класса. Известны,  однако, серьезные отступления от этих законо
мерностей, в частности, использование моноблочной схемы для супер
тяжелых РКН Satum-5 (США) и РКН Н 1  (СССР) , или использование 
блочной схемы для РКН легкого класса РКН Conestoga (США). 

Как правило, при формировании внешних обводов одноразовых 
РН как моноблочной, так и полиблочной схем используются формы, 
представляющие собой комбинацию конических и цилиндрических 
участков, при этом все они в меньшей или большей степени вписыва
ются в конус . Следует иметь в виду, что: 

• во-первых, для форм, близких к коническим, характерно наи
меньшее изменение аэродинамических характеристик при переходе 
от дозвуковых к сверхзвуковым скоростям; 
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Рис. 16. 1 .  Пример внешвей компоновки моноблочной РКН: 

L Л = -Dз 

а - пример РКН моноблочной схемы; б - основные геометрические параметры 
РКН моноблочной схемы 

• во-вторых, современные РКН трансзвуковых скоростей дости
гают в плотных слоях атмосферы при высоких значениях скоростного 
напора, поэтому аэродинамические нагрузки в этот момент оказыва
ются расчетными как по величине, так и по диапазону изменения. 
Этим обстоятельством объясняется привлекательность конических 
обводов, обеспечивающих наименьшее изменение коэффициента 
нормальной силы и положения центра давления, что является очень 
важным фактором при решении проблем стабилизации и управления 
Ракетой на участке выведения. 
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а) б) 

Рис. 16.2. Пример внешней компоновки полиблочной РКН: 
а - пример РКН полиблочной схемы; б - основные геометрические параметры 
РКН полиблочной схемы 
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Учитывая многообразие проблем, связанных с аэродинамической 
компоновкой, здесь будет рассмотрено влияние геометрических пара
метров, определяющих контур (внешние обводы) ,  на интегральные 

аэродинамические характеристики: 
• коэффициент продольной силы С х0 ; 
• производная коэффициента нормальной силы с; ; 
• производная коэффициента момента тангажа по коэффициенту 

нормальной силы т z ;  
• положение центра давления xu д ,  прямо связанного с последни

ми двумя характеристиками и в значительной степени влияющего на 

управляемость ракеты. 
Именно эти характеристики являются составной частью исходных 

данных при баллистическом проектировании и формировании систе
мы управления полетом и определении внешних нагрузок на РКН. 
Влияние геометрических параметров внешних обводов на аэродина
мические характеристики рассмотрено отдельно для моноблочных и 
полиблочных схем. 

Моноблочные РКН с точки зрения внешних обводов представляют 
собой последовательно соединенные тела вращения конусов и ци
линдров. Такая форма характерна для первых ступеней ракет, разви
вающих скорость до сверхзвуковых значений. В отличие от формы 
обводов, состоящих из цилиндра одного диаметра и носового конуса, 
в последнем случае добавляются изломы контура при переходе от ци
линдра меньшего диаметра к цилиндру большего диаметра. Это, в 
свою очередь, влечет за собой возможность возникновения местных 
отрывов воздушного потока, влияющих на величину местных аэроди
намических нагрузок и нелинейвое изменение суммарных аэродина
мических характеристик при изменении скорости и углов атаки. 

Основными геометрическими параметрами , определяющими 
аэродинамические характеристики моноблочной РКН, являются (см. 
рис. 1 6 . 1 ,  а) :  

• форма носовой части, в особенности наличие и степень излома 
ее контура;  

• размер угла носового конуса; 
• соотношение диаметров сопрягаемых цилиндров; 
• угол усеченного конуса (переходного) меЖду цилиндрическими 

участками; 
• удлинение цилиндрических участков и РКН в целом. 
Форму носовой части РКН определяет форма космической головной 

части, точнее, форма ее головного обтекателя (ГО). Внешние обводы ГО 
в значительной степени влияют на аэродинамические характеристики 
РКН в целом, определяют величину аэродинамических сил и моментов, 
nередаваемых с ГО на стыкуемый к нему ракетный блок. Кроме того, 
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а) б) в) г) 
Рис. 16.3. Формы головных обтекателей 

вихревой (срывной) харакrер течения в зоне головного обrекателя явля
ется источником динамического наrружения конструкции. 

Форма и размеры носовой части определяются габаритными раз
мерами полезного груза (рис. 16 .3 )  и могут изменяться от конической, 
практически полностью повторяющей форму головной части балли
стической ракеты, до цилиндрической с конической передней , а ино
гда и конической кормовой частью и большим удлинением цилинд
рической части. Рассматривая влияние внешних обводов ГО на аэро
динамические характеристики, следует иметь в виду, что их нельзя 
рассматривать как изолированную часть из-за существенного влия
ния на них примыкающей цилиндрической части. 

Влияние угла носового конуса. Носовая часть РКН - это по существу 
космическая головная часть (КГЧ), так как передняя часть РН имеет, как 
правило, плоский торец, но при исследовании внешних обводов и их 
влияния на аэродинамические харакrеристики принадлежиость этой час
ти не имеет значения. С позиции такого исследования - это тело опреде
ленной формы, являющееся частью составного тела. Влияние угла носо
вого конуса по-разному оказывается на аэродинамические харакrеристи
ки конического участка и примыкающего к нему цилиндрического участ
ка и на комбинацию РКН в целом, образованной последовательно распо
ложенными несколькими коническими и цилиндрическими частями. 

Наибольшее влияние изменения угла носового конуса проявляет
ся на величине коэффициента продольной силы. Изменение коэф
фициента продольной силы в функции скорости имеет характерный 
ВИД С МОНОТОННЫМ его увеличением ПО мере увеличеНИЯ угла 8 к НО
СОВОГО конуса (рис. 1 6 .4) . Это характерно как для конического уча
стка, так и для всей комбинации геометрических тел. 
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Рис. 16.4. Влияние угла конуевости на аэродинамические характеристики [ 16. 1 ] :  
/u i = 3,5D1 ; lu 2 = 4D; d / D2 = 0,6; 8 к 2 = l 5° 

Производмая коэффициента нормальной силы в районе передне
го конуса существенно изменяется при трансзвуковых скоростях 
только при относительно больших значениях угла полураствора ко
нуса (е > 20°) , и объясняется это тем,  что в случае больших углов при 
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дозвуковых скоростях имеет место отрыв в области носовой части. 
Передняя часть uилиндрической поверхности как бы выключается 
из создания нормальной силы. Она в основном создается uилиндри
ческой поверхностью за областью отрыва. В результате uентр давле
ния располагается на некотором расстоянии от носовой части . При 
трансзвукрвых скоростях отрыв устраняется и на этой части uилинд
рической поверхности восстанавливается нормальная сила. Для 
комбинации геометрических тел в uелом по ряду причин характерно 
сглаживание этого эффекта, и изменение производной коэффициен
та нормальной силы в функции угла конуса носовой части в широ
ком диапазоне скоростей весьма незначительно. 

Влияние угла носового конуса на положение uентра давления от
дельных участков тела оказывается аналогичным влиянию на величи
ну производной коэффиuиента нормальной силы. В соответствии с 
этим положение центра давления всей совокупности тела вращения 
сравнительно слабо зависит от величины утла носового конуса. Изме
нение угла е к от 15 до 40° приводит к смещению положения центра 
давления вперед на 2 . . . 3% полной длины тела. 

Оптимизация интегральных потерь за счет различных факторов (в 
первую очередь это касается волнового сопротивления и сопротивле
ния трения) приводит к так называемой «оживальной» форме, которая 
имеет вид дут окружности или параболы, обеспечивает уменьшение 
лобового сопротивления, но более сложна для производства по сравне
нию с конической формой. «Оживальная» форма может быть заменена 
двумя-тремя вписанными в ее обводы коническими поверхностями, 
при этом лобовое сопротивление практически не меняется, а техноло
гия изготовления значительно упрощается (см. рис. 1 6. 3 ,  г) . Однако 
для большинства ГО, используемых в отечественных и зарубежных 
РКН, используются еще более простые формы головного обтекателя -
ЭТО КОНУС С утлом ПОЛураствора 8 :s; 20° СО сферичеСКИМ притуплением. 

Особого внимания заслуживают конфигурации КГЧ, в которых ее 
максимальный диаметр превышает диаметр следующей за ней uилин
дрической части РН (см. рис. 16 . 3 ,  б и г) . Увеличение диаметра КГЧ 
по сравнению с диаметром цилиндрической части влечет за собой из
менение характера обтекания не только носовой части, но и после
дующей за ней части корпуса на определенной его длине, так как 
происходит изменение как местных, так и распределенных статиче
ских и динамических аэродинамических нагрузок по длине корпуса. 

Основное влияние на характер обтекания и аэродинамические на
грузки оказывает форма контура такой КГЧ в местах соединения кони
ческих и uилиндрических поверхностей.  Головная часть с большим диа
метром соединяется с uилиндрической частью РН меньшего диаметра 
посредством обратного конуса или посредством ступенчатого перехода. 
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Исследования по влиянию этих параметров на аэродинамические 
характеристики показали,  что аэродинамические силы, действующие 
на основную цилиндрическую часть РКН , оказываются значительно 
больше тех, которые приложены к цилиндрической проставке , но это 
относится только к статическим нагрузкам . 

При малых углах обратного конуса переходной части (нежелатель
ных с точки зрения плотности компоновки) его обтекание может но
сить безотрывный характер .  Ступенчатый переход вносит существен
ное изменение в характер течения и в распределение давления и ,  в за
висимости от крутизны этого перехода, будет наблюдаться отрывное 
течение соответствующей интенсивности , что может существенно 
сказаться на динамических характеристиках. Опыт разработки таких 
КГЧ указывает на величину компромиссного угла полураствора об
ратного конуса, равную приблизительно 20•. 

Влияние соотношения диаметров сопрягаемых цилиндров (рис. 1 6.5) .  Со
отношение дИаметров переднего и кормового цилиндров в корпусе ра
кеты является одним из параметров, который при конструктивной про
работке может изменяться в определенных пределах. Влияние соотно
шения диаметров на аэродинамические характеристики отдельных уча
стков и всей совокупности составного тела вращения может оказаться 
противоречивым. Так, при увеличении диаметра переднего цилиндра D1 
до диаметра кормового цилиндра D2 аэродинамические нагрузки пере
распределяются между отдельными участками всей комбинации: для 
аэродинамических нагрузок, приходящихся на цилиндрический участок 
с передним конусом, а также на цилиндрический участок с передним и 
задним усеченным конусом - увеличиваются, а приходящиеся на усе
ченный переходный конус и кормовой цилиндрический участок -
уменьшаются; такой пример противоположного влияния различных 
участков всей компоновки является характерным. Поэтому, несмотря на 
то, что аэродИнамические характеристики в зависимости от соотноше
ния диаметров цилиндров претерпевают существенные изменения, сум
марные характеристики всей совокупности составного тела вращения 
изменяются в меньших пределах. Естественно, увеличение диаметра пе
реднего цилиндра приводит к смещению положения центра давления к 
носовой части всей компоновки, уменьшая ее статическую устойчи
вость. Некоторое увеличение значения коэффициента продольной силы 
всей комбинации тел связано с тем, что по мере увеличения диаметра 
переднего цилиндра при сохранении его удлинения увеличивается боко
вая поверхность, а вместе с этим увеличивается коэффициент продоль
ной силы за счет поверхностного трения. 

Влияние угла переходного усеченного конуса (рис. 1 6.6) .  В области со
единения цилиндрических и конического участков безотрывное обте
кание имеет место при е <  20°. В пределах углов перехода 0 .. . . 20°, что со-
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Рис. 16.5. Влияние соотношения диаметров цилиндрических участков на основные 
аэродинамические характеристики [ 16. 1 ] :  
8к 1  = 1 5°, lц1 = 4D1 ; ек2 = 1 5°, lш = 3,5D2 

ответствует реальным конфигурациям РН, изменение угла усеченного 
конуса оказывает наименьшее влияние (чем рассмотренные выше гео
метрические параметры) на аэродинамические характеристики как от
дельных участков, так и всей комбинации, за исключением коэффици
ента продольной силы. Увеличение сил давления, действующих на усе
ченный конус при увеличении его угла, естественно, сопровождается 
заметным возрастанием коэффициента подъемной силы всей РКН. 
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Рис. 16.6. Влияние уrла переходнОI'О усеченного конуса на основные аэродинами
ческие характеристики [ 16. 1 ] :  
8к 1  = 1 5° , lц 1 = 4D1 ; D1 / D2 = 0,6, lu2 = 3,5D2 

Влияние удлинения РКН. Удлинение ракеты-носителя влияет на ве
личину всех составляющих аэродинамического сопротивления: при его 
уМеньшении уменьшается боковая поверхность и возрастает площадь 
миделя, при этом уменьшение боковой поверхности приводит к умень
шению сопротивления трения, а увеличение площади миделя вызыва
ет увеличение волнового сопротивления за счет действия повышенного 
давления за скачком уплотнения в носовой части РКН на большую 
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площадь. Увеличение площади миделя вызывает рост донного сопро
тивления, обусловленного эжектирующим действием в донной части 
как набегающего потока, так и струй двигателя. Эжектирующее дейст
вие набегающего потока возрастает по мере увеличения скоростного 
напора и уменьшается при его снижении, а эжектирующее влияние 
струи двигателя практически постоянно по времени полета. 

Удлинение РКН влияет на величину донного сопротивления на 
всем участке полета, но проявляется не при всех аэродинамических 
компоновках; так, при придании хвостовой части корпуса ракеты-но
сителя формы обратного конуса, сводящего в пределе к нулю пло
щадь донного среза, свободную от струи двигателя , исключается и 
влияние удлинения на донное сопротивление. 

Из опыта проектирования для моноблочных РКН компромисс
ным с различных позиций (в первую очередь, аэродинамического со
вершенства, управляемости, массового совершенства) , рациональ
ным является удлинение в диапазоне 8 . . . .  1 2  в зависимости от кон
кретной реализации составных частей ракеты. 

При полиблочной схеме РКН влияние обводов на аэродинамиче
ское сопротивление индивидуально в каждом конкретном случае, не 
поддается обобщенной качественной оценке и определяется по ре
зультатам аэродинамических продувок. В полиблочных схемах обво
ды влияют не только на аэродинамическое сопротивление,  но и на 
другие аэродинамические характеристики, что обусловлено интерфе
ренцией волн набегающего потока, воздействующего на комплекс 
различных тел, объединенных в <<пакет>> .  Многообразие аэродинами
ческих компоновок с параллельным соединением блоков и соответст
вующих им геометрических параметров затрудняет выявление общих 
закономерностей в аэродинамических характеристиках. 

Тем не менее, многочисленные эксперименты указывают на то, 
что к основным факторам, влияющим на интегральные аэродинами
ческие характеристики, следует отнести (см. рис. 1 6 .2) :  

• число блоков; 
• угол между плоскостью полета (плоскостью тангажа) и плоско-

стью соединения блоков; 
• размеры зазоров между центральным и боковыми блоками;  
• соотношение диаметров боковых блоков и центрального корпуса; 
• длины блоков. 
Влияние числа боковых блоков. С увеличением числа боковых блоков 

несколько увеличивается коэффициент продольной силь1, а производная 
коэффициента подъемной силы уменьшается. Последнее обстоятельство 
представляется вполне закономерным, так как по мере увеличения числа 
блоков (следовательно, уменьшения расстояния между ними) вся комби
нация по характеру обтекания приближается к телу вращения с диамет-

236 



ром, равным сумме диаметра центрального корпуса и двух диаметров бо
ковых блоков. Поскольку все боковые блоки, как правило, устанавлива
ются в задней части центрального корпуса, то увеличение нормальной 
силы сопровождается смещением положения центра давления назад. 

Влияние угла между плоскостью полета (плоскостью тангажа) и 
плоскостью соединения блоков. Наиболее значимым оно является для 
трехблочной схемы и, в первую очередь, относится к производной ко
эффициента нормальной силы. По мере увеличения этого угла проис
ходит значительное увеличение производной коэффициента нор
мальной силы, так как соединенные вместе блоки начинают обте
каться как крыло малого удлинения .  При этом влияние зазоров при 
различных положениях боковых блоков относительно центрального 
меняется с положительного (т.е .  производмая с увеличением зазоров 
несколько увеличивается при близких к перпендикулярному положе
ниях плоскостей) до отрицательного (т.е .  с увеличением зазоров про
изводная уменьшается, и тем заметнее , чем меньше этот угол, дости
гая минимального значения при совпадении плоскостей).  Из этого 
следует предпочтительность нулевого угла на участке выведения. 

Влияние соотношения диаметров боковых блоков и центрального кор
пуса. Коэффициент продольной силы с увеличением диаметра боко
вых блоков, естественно, увеличивается за счет интерференции как 
боковых блоков и центрального корпуса, так и между боковыми бло
ками. При малом количестве боковых блоков (2-4) отмечается незна
чительное уменьшение производной коэффициента нормальной 
силы при достаточно больших сверхзвуковых скоростях. Во всех ос
тальных случаях величина производной практически не зависит от 
размеров боковых блоков. С увеличением диаметра боковых блоков 
наблюдается незначительное смещение положения центра давления 
назад во всем диапазоне скоростей. 

Влияние длины блоков. Коэффициент продольной силы, как и в 
предыдушем случае, практически не изменяется. Вместе с тем увели
чение длины блоков сопровождается возрастанием нормальной силы 
всего аппарата. Оно складывается из увеличения нормальной силы 
центрального корпуса на участке расположения боковых блоков и из 
нормальной силы, действующей на сами блоки. Центр давления по 
мере увеличения длины блоков начинает перемешаться вперед. При 
приближении длины боковых блоков к длине центрального положе
ние центра давления комбинации стремится к тому положению, ко
торое соответствует изолированному центральному корпусу. 

На базе многочисленных аэродинамических исследований к на
стоящему времени разработаны различные подходы к оценке аэроди
намических характеристик как моноблочных, так и полиблочных 
схем. Ниже представлены наиболее простые из них. 
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Приближенная оценка аэродинамических характеристик РКН моно

блочной схемы. Для определения аэродинамических характеристик 
РКН моноблочной схемы, представляющих собой комбинацию после
довательно расположенных конических и цилиндрических тел враще
ния, теоретические методы расчета аэродинамических сил и моментов 
достаточно глубоко разработаны только для сверхзвуковых скоростей. 
Для выполнения проектных расчетов уже на первых их этапах жела
тельно иметь хотя бы приближенные оценки аэродинамических харак
теристик в остальном диапазоне и особенно, как отмечалось выше, длЯ 
трансзвуковых скоростей. Для этих целей можно воспользоваться про
стыми полуэмпирическими формулами, разработанными с привлече
нием большого объема результатов экспериментальных исследований. 

В частности, аэродинамические характеристики тел вращения, об
разованные цилиндрическими и коническими поверхностями, могут 
бьпъ представлены в виде суммы коэффициентов соответствующих от
дельных частей (рис. 16 .  7) с указанием номеров типовых элементов: 

( 16. 1 )  

( 1 6.2) 

где С х о  - коэффициент продольной силы при а = О ; С r - производпая 
коэффициента нормальной силы по углу атаки; К1 , К2 ,  К3 - эмпири
ческие коэффициенты, учитъ1вающие особенности аэродинамических 
характеристик, присущие телам вращения, состоящим из последова
тельно соединенных конуса, цилиндра, усеченного конуса и цилиндра. 
Для приближенных расчетов при относительном удлинении цилиндра 
передней части Л ц1 > 2 можно принять равными К1 = К2 = К3 = 1 .  

Положение центра давления усеченного конуса определяется из
вестным соотношением 

( 16.3) 

где d, D - меньший и больший диаметры соответственно; lк - длина 
усеченного конуса. 

Соотношение ( 1 6.3)  справедливо и для полного конуса при d = 0 . 
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Рис. 16.7. К определению основных аэродинамических характеристик составных 
тел моноблочной структуры [ 1 6. 1 ] :  
6 к 1  = 1 5° , /u 1 = 4D1 ; D1 / D2 = 0,6, 6к2 = 1 5°, lu2 = 3,5D2 

Следует заметить, что в широком диапазоне скоростей и типовых 
конфигураций для РКН моноблочной схемы положение центра дав
ления комбинации, входящих в нее частей изменяется очень незначи
тельно - в пределах (0,45 . . .  0 , 35)L: большие значения характерны для 
скоростей до 2М, а меньшие - для скоростей больше 2М. 

Приближенная оценка аэродинамических характеристик РКН поли

блочной схемы. Определение аэродинамических характеристик РКН 
полиблочной схемы связано с определенными трудностями. В первую 
очередь это вызвано многорежимностью их полета от малых дозвуко
ВЬIХ скоростей до больших сверхзвуковых скоростей, включая и транс
звуковой режим полета, который оказывается расчетным для аэроди-
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намических нагрузок, действующих на конструкцию. Аэродинамиче
ские характеристики полиблочных компоновок в значительной степе
ни определяются воздействием интерференции между отдельными 
частями РКН. Сложность обтекания форм не позволяет использовать 
расчетные методы определения аэродинамических характеристик во 
всем диапазоне скоростей. Поэтому в конкретных случаях приходится 
прибегать к экспериментальным методам исследования. 

В то же время наличие большого объема экспериментальных 
материалов позволяет на их базе проводить оценки аэродинамиче
ских характеристик с использованием так называемых полуэмпи
рических формул, дающих приемлемую для предварительного про
ектирования точность. 

В частности, коэффициент продольной силы может быть опреде
лен по формуле 

( 1 6.4) 

Аналогично может быть определена и величина производной нор
мальной силы и продольного момента по углам атаки: 

( 1 6 .5) 

В формулах ( 1 6.4) и ( 1 6.5)  (Схо ) ц ,  (СУ ) ц ,  (тZ ) ц - аэродинамические 

коэффициенты центрального тела при а. � О; (С хо ) бок о (С У )  бок , 
(тZ ) бок - аэродинамические коэффициенты боковых блоков при 

S nS 
а. � о; Кц = � ; К бок = � ; Sц - площадь поперечного сечения цен-

Sм Sм 
трального тела; Sбок - площадь поперечного сечения бокового блока; 

n - число боковых блоков. 
Коэффициенты к ех ' Кеа ' к  а ' характеризующие интерференцию о у mz 

элементов комбинации, представлены на рис. 1 6 .8 .  

Рис. 16.8. Коэффициенты для определения аэродинамических характеристик тел 
полиблочной структуры [16. 1 ] :  
а - зависимость коэффициента интерференции Кех0 от числа боковых блоков на 

центральном корпусе;  б - зависимости коэффициентов интерференции Кеа , Kma 
у ' 

от числа М"' для различного числа боковых блоков на центральном корпусе ;  в -
зависимости коэффициентов интерференции Кеа , К та от числа � для РКН 

у ' 
трехблочной схемы при различных ориентациях плоскости блоков к плоскости уr-
лов атаки 
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При числе блоков больше м ,  чем четыре , аэродинамические 
характеристики практически не зависят от расположения блоков 
по окружности центрального корпуса. Этого нельзя сказать при 
нал и ч и и  двух блоков на центральном корпусе .  В этом случае 
аэродинамические характеристики в сильной степени зависят от 
ориентации боковых блоков к набегающему потоку, поэтому ко
эффициенты Кса • К  а (рис.  1 6 . 8 ,  в) для трехблочной схемы при-

r mz 
ведены в зависимости от расположения блоков на центральном 
корпусе.  

Положение центра давления можно определять по вычисленным 
ранее значениям коэффициентов нормальной силы и продольного 
момента 

( 1 6.6) 

Следует заметить, что для характерных обводов современных 
отечественных полиблочных РКН основные аэродинамические ха
рактеристики имеют достаточно подобный вид. В качестве примера 
на рис. 1 6 .9  представлены основные аэродинамические характери
стики для двух РКН полиблочной схемы, характерной для РКН се
мейства <<Союз•> и для РКН << Протон•> .  Этими данными можно 
пользоваться для приближенного проектно-баллистического анали
за РКН подобных конфигураций,  не прибегая на ранних этапах 
проектирования собственно к расчету аэродинамических характе
ристик. 

Как уже упоминалось выше, влияние аэродинамической компоновки 

сказывается также на таких свойствах РКН, как устойчивость и 

упра8Jl.Rемость. Одним из ключевых параметров, связанных с аэроди
намической компоновкой и влияющих на устойчивость и управляе
мость, является возмущающий момент, величина которого определя
ется выражением (рис. 16 . 1 0) :  

( 1 6.7) 

P v 2 
где Cr - аэродинамический коэффициент подъемной силы; -- -

2 
скоростной напор; Sм - площадь миделя; хu д  - координата центра 

давления; xu м - координата центра масс. 
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Рис. 16.9. Характерные изменения аэродинамических характеристик функции 
числа М.., дJIJI двух конфиrураций РКН [16.1]  

С учетом того, что движение РКН в атмосфере происходит с малы
ми углами атаки, для определения коэффициента нормальной силы 
справедливо соотношение: 

Cr = С;а., 
где С r - производпая коэффициента нормальной силы; а. - угол атаки. 

Выражение ( 1 6.7) запишется следующим образом:  

М 
= 

дСу 
а. 

p V 2 
S L( Хц.д - Хц м ) ( 16 .8)  

zt да 2 
м 

L • 
где L - длина РКН. 
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у 

Рис. 16. 10. Схема действующих на РКН сил и моментов (в плоскости танrажа) 

в Хи л - Хи м u 
ыражение принято называть запасом статическои ус-

тойчивости. L 
Производнан коэффициента нормальной силы по углу атаки пол

ностью определяется аэродинамической компоновкой ракеты-носи
теля и возрастает при наличии конических поверхностей в обводах 
ракетных блоков и выступающих элементов конструкции, а также 
при установке стабилизаторов. Ее величина, как показано выше, за
висит от сочетания форм ракетных блоков и расположения их отно
сительно друг друга. 

Положение центра давления обусловлено законом распределения 
аэродинамического давления по длине корпуса ракеты-носителя. 
Зоны повышенного давления возникают на конических поверхностях 
и цилиндрических участках корпуса, примыкающих к этим поверхно
стям, на выступающих и несущих элементах. Их расположение в но
совой части ракеты-носителя приводит к смещению центра давления 
вперед, в хвостовой части - назад. 

Относительные расположения центра масс и центра давления 
также полностью определяются компоновочной схемой. Идеальной 
считается компоновочная схема, статически нейтральная в широ
ком диапазоне скоростей и не имеющая элементов конструкции, 
выступающих за обводы корпуса. Такая схема характеризуется ми-
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Рис. 16. 1 1 .  Характер изменения положения центра масс и центра давления в функ
ции времени 

нимально необходимой эффективностью органов управления для 
обеспечения устойчивого движения РКН по заданной программе 
полета. 

Однако поддержание такого относительного положения практи
чески невозможно, так как в процессе полета происходит выработ
ка топлива и положение центра масс соответственно изменяется . 
При этом изменение скорости влечет за собой , как отмечалось 
выше, некоторое изменение положения центра давления .  В резуль
тате (рис. 1 6 . 1 1 ) возможна ситуация,  когда статическая устойчи
вость в процессе полета меняет знак. В приведеином на рис. 1 6 . 1 1  
примере в начале полета РКН статически неустойчива, в процессе 
полета становится статически нейтральной, а далее - статически 
устойчивой . Увеличение статической неустойчивости РКН приво
дит к увеличению потребных углов отклонения органов управле
ния,  что вызывает в конечном итоге возрастание нагрузок на кор
пус ракеты-носителя, утяжеление двигателей и увеличение потерь 
тяги на ее управление. 

Такую ситуацию можно смягчить за счет использования в хвосто
вой части стабилизирующих аэродинамических устройств, благодаря 
чему центр давления во всем диапазоне скоростей смещается в сторо
ну хвостовой части. На практике используются самые разнообразные 
типы стабилизаторов, но в большинстве случаев это или перьевые 
стабилизаторы, или конические стабилизирующие юбки (рис. 1 6 . 1 2) .  
Другой подход заключается в смещении в сторону носовой части цен
тра масс РКН, что реализуется за счет размещения более тяжелых 
элементов в передней части, в первую очередь за счет переднего рас
положения окислителя в топливных отсеках, что не всегда выгодно с 
точки зрения обеспечения наилучших массовых характеристик кон
струкции ,  так как может привести к увеличению действующих на ра
кету-носитель нагрузок, ухудшению аэродинамических обводов, 
силовой схемы и т. п .  
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Рис. 16.12.  ВариаlfГЫ аэродинамических стабилизаторов 
а - местные обтекатели; б - коническая юбка; в - оперение 
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Глава 17  
ВНУТРЕННЯЯ КОМПОНОВКА РКН 

Требования к внутренней компоновке. Космическая головная 

часть. Топливные отсеки. Компоновка двигательных отсеков. 

Компоновка оборудования системы управления 

Под внутренней компоновкой ракеты понимается совокупность 
параметров, характеризующих форму топливных баков и двигателей, 
их расположение относительно друг друга и относительно двигателя , 
конструктивное исполнение приборного отсека и его расположение , 
а также расположение органов управления,  внутрибаковых агрегатов 
и устройств. Если рассматривать внутреннюю компоновку как одну 
из проектных работ, то ее можно также определить как процедуру 
размещения элементов РКН (полезного груза, топливных баков, дви
гателей и т.д.) в объемах, замыкаемых внешними обводами. 

Требования к внутренней компоновке вытекают из общих требова
ний к конструктивно-компоновочной схеме РКН в целом , сформули
рованных выше по отношению к внешней компоновке.  Задачи фор
мирования внешних обводов и расположение под этими обводами 
компонентов топлива, агрегатов ДУ, оборудования СУ и т .п .  являют
ся взаимосвязанными. Следовательно, принятие решений по обеим 
задачам должно осуществляться в комплексе . 

Удовлетворение каЖдого из требований связано с задачами внут
ренней компоновки. В частности , рациональное сочетание аэродина
мических и массовых характеристик диктует определенное располо
жение центра масс аппарата и стабильность его положения в процессе 
полета, что достигается , в первую очередь, взаимным расположением 
топливных баков различных компонентов, масса и плотность кото
рых могут различаться очень существенно. 

Выполнение требования , касающегося плотности компоновки 
РКН в целом ,  практически полностью определяется формой и разме
щением топливных баков, расположением и силовой <<завязкой>> дви
гателей .  

С учетом опыта создания ракетной техники можно указать на  сле
дующие положения , которыми можно руководствоваться при внут
ренней компоновке : 

• компоновка должна предусматривать максимальную плотность 
топливных отсеков, оборудования и агрегатов. Чем выше плотность 
компоновки, тем меньше габаритные размеры и, как правило, мень-
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ше масса конструкции. При этом необходимо иметь в виду, что это 
идет в противоречие с удобствами при изготовлении и эксплуатации;  

• оборудование системы управления и бортовой автоматики целе
сообразно размешать на ускорителе последней ступени , сконцентри
ровав его в едином приборном отсеке. Это обеспечивает не только 
наиболее благоприятные условия их функционирования, но также 
доступ к ним на всех этапах эксплуатации на Земле ; 

• компоновка должна обеспечивать технологичность изготовления, 
сборки, контроля и испытаний частей, отсеков ускорителей и РКН в 
целом. При этом должны быть предусмотрены технологические разъе
мы, допускающие их обслуживание на разных рабочих местах. Должен 
быть также предусмотрен свободный доступ к наиболее ответственным 
агрегатам и аппаратуре для демонтажа и замены в случае их ненор
мального функционирования на этапе наземных проверок. 

Таким образом, рассматривая каждое из упомянутых требований, 
можно вьщелить роль внутренней компоновки в их достижении. Ка
кими путями и средствами может быть реализована эта задача, рас
смотрено ниже применительно к каждой части (отсеку) ракеты. 

Как материальный объект, РКН - это космическая часть и собст
венно ракета-носитель, которая, в свою очередь, состоит из нескольких 
ускорителей. Каждый ускоритель может быть представлен в виде одного 
или нескольких ракетных (или других) блоков. Компоновка каждого из 
них имеет свою специфику и требует раздельного рассмотрения.  

Космическая часть, как правило, размещается на верхней части РКН 
соосно с ее  продольной осью, что диктуется условиями ее  обтекания при 
полете в атмосфере и предпочтительностью нагружения оболочечных 
конструкций вдоль продольной оси (рис. 17 . 1 , а). Этим и объясняется 
принятое для нее название - космическая головная часть (КГЧ). 

Однако с увеличением размеров РКН и особенно ее длины увели
чивается изгибающий момент на среднюю часть корпуса и появляют
ся проблемы,  связанные с его жесткостью. Особенно это проявляется 
при наличии на полезной нагрузке больших аэродинамических по
верхностей ,  влекущих за собой большие изгибающие моменты на 
корпус РКН даже при незначительных углах атаки. В таком случае 
предпочтительным может оказаться параллельное с корпусом послед
него ускорителя расположение полезного груза (см. рис. 1 7 . 1 ,  в) .  

Космическая головная часть включает в свой состав (см. рис. 1 7. 1 ,  а 
и б) полезный груз, разгонный блок (если он предусматривается в соста
ве РКН) и головной обтекатель (ГО), защищающий полезную нагрузку 
от воздействия внешней среды на атмосферном участке полета. Полез
ная нагрузка может быть представлена в виде одного космического объ
екта или нескольких. В последнем случае космические объекть1 могуr 
выводиться группой на одну орбиту или на индивидуальные орбиты. 
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Рис. 17. 1 .  Примеры внутренней компоновки РКН моноблочной (а) и поли
блочной (б) 

249 



в) 
Рис. 17 . 1 ,  в. Пример параллельноrо расположения полезного груза и ускорителя 

Следует отметить, что ГО может защищать не весь полезный груз, 
а только его переднюю часть, что, соответственно, уменьшает разме
ры и массу ГО. Но такое решение возможно, только если корпус по
лезного груза и РБ не требуют специальной защиты от воздействия 
атмосферы, как это бьuю реализовано в РКН <<Протон>> при выведе
нии крупногабаритных блоков орбитальной станции. 

Выбор формы ГО обсуждался выше , где анализировалось влияние 
ее геометрических параметров на аэродинамические характеристики 
РКН и обращалось внимание на большое разнообразие форм: от ко
нической,  практически пол ностью повторяющей форму головной 
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части баллистической ракеты, до цилиндрической с конической пе
редней,  а иногда и конической кормовой частью и большим удлине
нием цилиндрической части. 

Переход от чисто конических обводов с малым углом конусности, 
обеспечивающим благоприятное обтекание, к формам с несколькими 
коническими и цилиндрическим участками вызван широким диапа
зоном плотностей полезного груза ( 1 00 . . .  1 000) кг / м 3 и появлением 
ситуаций, когда диаметр полезного груза превышает диаметр ускори
теля (ракетного блока) последней ступени. Разнообразие выводимых 
космических объектов как в части рабочих орбит, функционального 
назначения, так масс и габаритов, при индивидуальном изготовлении 
для каждого из них головного обтекателя очень существенно увеличи
ло бы затраты и время на их создание. Поэтому для большинства РН, 
особенно большой грузоподъемности, создается несколько ГО, отли
чающихся, в первую очередь, внутренним объемом, что с минималь
ными потерями в массовых характеристиках РН позволяет использо
вать такие ГО для полезных грузов различной плотности (рис. 1 7  .2) .  

Зоны полезного груза 

Плоскость разделения 
РН и КГЧ 

Рис. 17 .2. Пример набора rоловных обтекателей для полезных грузов различной 
плотности 
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Зона полезного 
груза 

обтекатель 

Плоскость 
стыка 

6riilfiii!Pr;�ar;;-;;�t;;;;;;:-t""""""'::::.._- переходника 

Плоскость 
стыка КГЧ с РН 

Плоскость отделения 
ГО от РБ, РБ от РН 

с РБ 

Нижняя 
проставка РБ 

Рис. 17 .3. Пример зоны полезного груза с одним КА 

Обязательным условием при размещении космического объекта под 
обтекателем является регламентированный зазор между поверхностью 
ГО и конструкцией объекта. Так образуется зона полезного груза 
(рис. 1 7 .3) ,  включающая кроме контура ГО контур верхней части уско
рителя последней ступени или разгонного блока, если такой предусмот
рен в схеме выведения. Обязательным или крайне желательным являет
ся также расположение центра масс полезной нагрузки в целом на про-
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дольной оси РКН. Кроме того, регламентируется максимальный изги
баюmий момент относительно rтоскости стыка с РН . 

Учитывая конструктивную индивидуальность полезного груза, его 
соединение с РН или РБ в большинстве случаев осуmествляется через 

дополнительный конструктивный элемент-переходник (адаптер) . 
Изначально каждая РКН выводила на орбиту один космический 

объект. С увеличением грузоподъемности РКН получили распростра
нение групповые запуски, когда в составе КГЧ имеется несколько раз
личных или однотипных полезных грузов. Их компоновка может быть 

реализована следующим образом:  
• последовательно друг за другом вдоль продольной оси РКН; 
• параллельно друг другу, образуя так называемую кассетную группу; 
• последовательно-параллельное размещение, как комбинация 

двух предыдущих; 
• расположение космического объекта в любом свободном объеме 

КГЧ или ускорителя последней ступени. 
В первом варианте для установки друг за другом космических 

объектов используются специальные переходные конструкции.  
Первый опыт такой компоновки был использован на РКН Ariane 4 
(рис. 1 7 .4, а) ,  когда на переходную к геостационарной орбиту вы-

а) 

Рис. 17 .4. Пример компоновки КГЧ с несколькими КА 
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технологического 
стыка КГЧ с РН 

Рис. 17 .4. Окончание 
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«Эксnресс-АМ» 

Стандаргное устройство 

Плоскость стыка 
КА <<Эксnресс-АМ» 
с КА КazSat 

РБ «Бриз-М» 

Нижняя nроставка РБ 
РН <<Протон-М» 



водились по два и три геостационарных ИСЗ. Этот опыт продолжа
ет использоваться на РКН Ariane 5 . 

Возможна также установка двух и более космических объектов 

друг на друге с передачей усилий от вышерасположенных объектов к 
рН или к разгонному блоку через корпус нижнего объекта. Один из 

вариантов такого решения применительно к РКН <<Протон>> представ
лен на рис. 1 7  .4, б. 

Во втором варианте космические объекты располагаются парал
лельно друг другу, симметрично относительно продольной оси 
(рис. 1 7 . 5 ,  а) на общей конструктивной базе. 

В третьем варианте космические объекты (рис. 1 7  .5 ,  б) для более 
nолного использования объема под обтекателем космические объек
ты располагаются в два (а возможно, и более) этажа, используя кон
тур, близкий к контуру зоны полезного груза. 

Переднее расположение полезной нагрузки и защита ее головным 
обтекателем являются логическим развитием компоновок баллисти
ческих ракет первого поколения, и это характерно для подавляющего 
числа схемных решений одноразовых РКН. Однако, как отмечалось 
выше, с увеличением размеров РН и при переходе к РН с многоразо
выми элементами более рациональной оказалась схема с параллель
ным размещением отсека полезного груза (см. рис. 1 7 . 1 ,  в) .  Такая схе
ма реализована в РКН <<Энергия>> .  Благодаря такой схеме РКН «Энер
ГИЯ>> использовалась как для выведения космического самолета <<Бу
раН>> ,  так и для выведения других крупногабаритных грузов с защит
ным кожухом (обтекателем) .  

Топливные баки являются принадлежиостью каждого ускорителя и 
ключевым элементом в его компоновке, так как в нем (ускорителе) 
размещаются компоненты топлива, составляющие до 90 % от массы 
ускорителя и до 80 % от его объема, а их баки составляют основную 
долю сухой массы. Именно этим объясняется то внимание, которое 
уделяется выбору их геометрических параметров. 

Одним из основных исходных данных при выборе геометрических па
раметров топливных баков является его объем, который должен обеспе
чить размещение заданного количества компонента топлива Vт и внуг
ренних элементов Vарм (включая конструктивные элементы и арматуру 
ДУ), а также вьщеление свободного объема для газовой подушки Vпод : 

( 1 7 . 1  ) 

т 
где Vк = � - объем заправляемого компонента; тзап , р - масса и р 

к 
плотность заправляемого компонента соответственно; то = тт -- -

1 + К  
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Рис. 17 .5 . Пример компоновки КГЧ с одноярусным (а) и мнш'Оярусным (б) размещениями полезных rрузов 



1 
масса окислителя; т г = т, -- - масса горючего; Vарм � 0,005V, ; 

l + K  
V = (0,02 .. . 0,05)V, - меньшие значения для высококипящих компо-пол 
J:{ентов, большие - для низкокипящих компонентов топлива; 
V = rr�82hм - объем магистрали; г. = Гм + !!.  - внешний радиус маги-\tаr 
стРали (или тоннельной трубы, если у компонентов различные темпе-

ратуры (рис. 17 .6)) ; гм = � т 
- радиус магистрали; т - массовый 

rrpv к 

расход компонента; v к = (6 . .  . 1 0) м/с - скорость движения компонента 

в магистрали (меньшие значения для компонентов с высокой плотно
стью, большие для компонентов с низкой плотностью); 
А == (0,2 . . .  0,3)гм - зазор между магистральной и тоннельной трубами; 

hм - длина магистрали. 
Знак <<->> в формуле ( 1 7  . 1 )  соответствует компоненту, располагае

мому в верхнем баке отсека, а <<+>> - компоненту, располагаемому в 
нижнем баке отсека, если через него проходит магистраль вышерас
положенного компонента. 

Газовой подушкой называется свободный объем в топливном 
баке , который предусматривается для того, чтобы: 

• поддерживать в процессе запуска необходимый уровень давле
ния ; 

• обеспечить в заданном диапазоне давление в баке при колеба
нии температуры окружающей среды; 

• компенсировать расширение топлива при увеличении темпера
туры окружающей среды при хранении и при аэродинамическом на
греве верхних ступеней в полете ; 

• обеспечить необходимый объем при выделении растворенных в 
топливе газов и продуктов разложения топлива; 

• обеспечить объем для компенсации неточиости при выдаче за
правочной дозы компонента топлива наземными средствами заправки; 

Рис. 17.6. К определению объемов топливных баков 
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• исключить возможное травление через предохранительный кла
пан из баков верхних ступеней ракеты во время полета до запуска. 

Объем газовой подушки зависит в основном от типа компонентов 
топлива (меньший - для высококипящих компонентов, больший -

для низкокипящих компонентов топлива) . В некоторых случаях объ
ем подушки определяется условиями размещения контрольно-изме
рительной и другой аппаратуры. 

Исходя из требуемого объема бака определяются его форма и гео
метрические параметры. Основными критериями при выборе геомет
рической формы баков являются конструктивное совершенство топ
ливного отсека в целом,  простота конструкции днищ, технологической 
оснастки и оборудования, изготовления баков, а также плотность ком
поновки топливного отсека. Плотность компоновки - это отношение 
объема топлива Vт к объему воображаемого цилиндра v •. u , ограничен
ного расстоянием между теоретическими вершинами нижнего днища 
заднего бака и верхнего днища переднего бака (рис. 17 .  7),  которое кос
венно характеризует его конструктивное совершенство: 

kком = Vт 
• 

v •. u 
( 1 7.2) 

Формы баков, нашедших применение в РН, достаточно разнооб
разны (рис. 1 7.8 ,  а) .  Но, рассматривая возможности формирования на 
их базе топливных отсеков, это разнообразие, благодаря различным 
комбинациям, существенно больше (см. рис. 1 7.8 ,  б). Преимуществен
но это разнообразие связано с поиском компоновочных решений топ
ливных отсеков и РКН в целом,  компромиссных с позиций массовых, 
аэродинамических, эксплуатационных и технологических показателей. 

В зависимости от схемного решения РКН можно встретить моно
блочные и многоблочные компоновки топливных отсеков (рис. 1 7  .9) . 
Моноблочные отсеки (рис. 1 7 .9 ,  а) могут иметь как раздельные баки 
для окислителя и горючего, соединенные промежуточным отсеком, 
так и баки, имеющие общие элементы. В обоих случаях они сущест
вуют на основных этапах жизненного цикла - от сборки на заводе до 
завершения функционирования - как один конструктивный эле-

�1 G - - - - - - -h G - - - -й 
Рис. 17.7. Геометрические параметры воображаемоrо цилиндра 
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Рис. 17.8. Формы баков (а) и варианты форм топливных отсеков (6) 

мент. Это характерно, в первую очередь, для топливных отсеков РКН 
легких классов. Однако имеется ряд исключений, относящихся к 
РКН тяжелого и сверхтяжелого классов: РКН Saturn 5 (США), <<Энер
ГИЯ>> (Россия) .  Многоблочные топливные отсеки (рис. 1 7 .9 ,  б) встре
чаются в основном в РКН тяжелого класса (РКН Saturn l В , РКН 
<<Протон») .  В последнем случае такая компоновочная схема способст
вовала транспортабельности крупных элементов РКН <<Протон>> , что 
является чрезвычайно важным, учитывая расположение производет
венной базы и стартовой позиции для этой РКН. По конструктив
но-компоновочной схеме принято различать два основных типа топ
ливных отсеков: с несущими баками (рис. 1 7 . 10 ,  а) и с подвесными 
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а) 

б) 
Рис. 17 .9. Моноблочные (а) и полиблочные (б) топливные отсеки 

баками (рис. 1 7 . 10 ,  б) . Находят применение также топливные баки, 
которые занимают промежуточное положение между несущими и 
подвесными баками (рис. 1 7 . 10 ,  в) . 

Большое разнообразие топливных баков по формам во многом оп
ределяется требованиями компоновки топливных отсеков в составе 
РКН. Для нижних ступеней с относительно большим запасом топли
ва обычно удлинение ускорителей нижних ступеней больше , чем 
верхних, что предопределяет цилиндрические баки (иногда возмож
ны конические и реже,  как исключение, сферические) .  Для ускорите
лей верхних ступеней,  как правило, характерно небольшое удлине-

� � ! 
1 1 

а) б) 
Рис. 17. 10. Конструктивно-силовые схемы топливных баков 
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Рис. 17. 1 1 .  Баки с совмещенными днищами 

ние,  и поэтому в них часто встречаются такие формы, как тор, сфера, 
<<чечевица» и т.п. И здесь можно наблюдать исключения (например, 
использование цилиндрических кислородно-водородных топливных 
отсеков для верхних ускорителей , включая разгонные блоки) .  

Схема топливного отсека с совмещенным днищем (рис. 1 7 . 1 1 ) яв
ляется наиболее сложной как по своей конструкции, так и по техно
логии изготовления и испытаний . Ее сложность обусловлена конст
рукцией шпангоута совмещенного днища, жесткими требованиями к 
герметичности, организацией вывода магистрального трубопровода 
из переднего бака, нанесением на днище теплоизоляции и обеспече
нием ее работоспособности (при наличии криогенного компонента 
топлива) .  При гидроиспытаниях баков должны быть предусмотрены 
меры, исключающие возможность нагружения совмещенного днища 
и его шпангоута нагрузками, не свойственными им в полете .  

Форма днищ топливных баков, как правило, выпуклая, так как с 
позиции прочности при такой форме достигается минимум массы. Од
нако в некоторых случаях с целью увеличить плотность компоновки 
используются полностью (рис. 1 7. 1 2 ,  а) или частично (рис. 1 7 . 1 2, б) во-

в) 

а) 
б) 

Рис. 17 . 12. Формы днищ тоrшивных баков 
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гнуrые днища для сокращения двигательного отсека или промежуточ
ного отсека (рис. 1 7 . 1 2, в) .  Очевидно, что практически во всех случаях 
вогнугость днища или его части приводит к уrяжелению днища, но та
кая конфигурация оправдывается снижением массы конструкции РН в 
целом за счет экономии на массе хвостовых и промежуточных отсеков, 
а также возможностью увеличения геометрической степени расшире
ния сопла без увеличения длины промежуточного отсека. 

По относительному расположению баков различают ракетные 
блоки, выполненные по схеме <•бак окислителя впереди>> или «бак го
рючего впереди>> . Такое расположение баков позволяет изменять цен
тровку РКН, давление наддува топливных емкостей, величину внеш
них нагрузок (изгибающего момента, осевых сил) и потребную эф
фективность органов управления. 

В зависимости от компоновочной схемы изменение указанных 
выше параметров позволяет в каждом конкретном случае определить 
оптимальное расположение баков окислителя и горючего, обеспечи
вающее минимальную конечную массу ракетного блока. 

Форма баков и величина требуемого объема по каждому из компо
нентов топлива являются исходной информацией для определения 
диаметра топливного отсека. В подавляющем большинстве случаев 
внешние диаметры баков окислителя и горючего примимаются равны
ми. Выбор диаметра топливного отсека сопряжен с определенными 
проблемами.  При формировании компоновочных схем начальных 
приближений при выборе его значения обычно ориентируются на вы-

полнение условий по удлинению РКН в целом (Л = L = 8. . . 12) ,  а также 
d 

на ограничения производственного и эксплуатационного характера, 
что особенно критично для топливных отсеков РН большой грузо
подъемности. В первом случае это связано, в основном,  с характерны
ми размерами существующего оборудования для изготовления и испы
таний,  а во втором - с ограничениями по транспортным габаритам. 

Использование в составе РН криогенных топлив требует особого 
внимания при выборе компоновки топливных отсеков из-за необхо
димости тепловой защиты криогенных баков и ,  в первую очередь, 
для разгонных блоков (рис. 1 7 . 1 3) от различных тепловых источни
ков (с целью уменьшения прогрева компонентов и их испарения) .  
Источниками теплоты являются как внешняя среда при полете в ат
мосфере и вне ее, так и агрегаты, находящиеся внутри корпуса (дви
гатели , приборное оборудование и даже баки другого компонента, 
имеющего более высокую температуру) . Следует отметить, что в не
которых случаях ставится вопрос не только о теплозащите криоген
ного бака от тепла, выделяемого каким-то агрегатом, но и о защите 
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rис. 17 . 13. Упрощенная компоновочная схема ракетного блока с криогенными 
компонентами топлива 

этого агрегата от переохлаждения и потери из-за этого его работо
способности (например, оборудование приборного отсека, элементы 
пневмомагистралей и др. ) .  

В топливных баках несущей схемы возможно использование как 
внутреннего (по отношению к корпусу) , так и внешнего теплоизоля
ционного покрытия (рис. 1 7 . 14) .  Теплоизоляционное покрытие (по 
отношению к металлической обечайке) может быть выполнено в виде 
как жесткого покрытия, так и <<мягкого» покрытия на основе экран
но-вакуумной теплоизоляции.  

В топливных отсеках с подвесными баками возможны две конст
руктивные схемы (рис. 1 7 . 1 5) : 

• теплоизоляция наносится на внутреннюю поверхность отсека и 
внешнюю поверхность бака (рис. 1 7 . 1 5 ,  а) ;  

• изоляция наносится только н а  внешнюю поверхность топливно
го бака (рис. 1 7 . 1 5 ,  б) .  

Особо следует отметить взаимное расположение криогенных ба
ков в случае, когда в качестве горючего используется водород, имею-

г: � 
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Рис. 17. 14. Теплозащита несущих криогенных баков с внутренним (а) и внещним 
(б) теплоизоляционными покрытиями 
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Рис. 17 .15 .  ТеWiоэащита подвесных криогенных баков 

щий существенно меньшую плотность (р = 70 кг 1 м 3 ) по сравнению с 
окислителем (например, кислородом (р = 1 1 42 кг 1 м 3 )) и, как следст
вие, при малой массе компонента большие размеры бака. При его 
(водородного бака) верхнем расположении продольные нагрузки на 
его конструкцию (при несущей схеме) существенно меньше по срав
нению с нижним его расположением. Но во втором случае, благодаря 
смещению вперед бака окислителя (масса компонента в котором в 
5 . . .  6 раз превышает массу горючего) существенно смещается вперед 
центр масс всей ступени, что позитивно сказывается на статической 
устойчивости РКН. 

Топливные баки содержат целый ряд устройств (рис.  1 7 . 1 6) ,  
предназначенных для обеспечения устойчивого функционирова
ния в составе систем двигательной установки :  заборные устройст
ва,  устройства демпфирования колебаний компонента, а также 
различные конструктивные элементы , контролирующие подачу 
топлива в двигатель. Кроме того, в баке имеется монтажная и тех
нологическая арматура, к которой относятся заправочные и слив
ные горловины, дренажные и предохранительные клапаны, датчи
ки измерения уровней компонента и давлений , штуцеры для вво
да или стравливания газов ,  технологические люки и другие уст
ройства. 

Топливные отсеки с криогенными компонентами, кроме того, со
держат ряд элементов систем, обеспечивающих термостатираванне и 
барботирование. В криогенных баках, при использовании для наддува 
аккумуляторов давления, емкости со сжатым газом обычно размеща
ют внутри баков, что упрощает проблему поддержания в них низкой 
температуры. 
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Рис. 17. 16. Внутрибаковые устройства тоiUiивного бака: 
1 - переднее днище; 2 - штуцер; 3 - передний стыковой шпангоут; 4 - упор
ный кронштейн; 5 - обечайка; 6 - сильфонный компенсатор; 7 - шпангоуты; 
8 - дренажная трубка; 9 - тоннельная труба; 10 - хомут крепления; 11 - зад
нее днище;  12 - задний стыковой шпангоут; 1 3  - фланец сливного отверстия; 
14 - воронкогаситель; 15 - датчик наполнения; 16 - фланец люка-лаза 

Среди многих проблем, касающихся размещения конструктивных 
элементов топливных отсеков, является проблема проводки топлив
ной магистрали компонента, расположенного в верхнем баке. Приня
то различать две схемы проводки (рис. 17 . 1 7) :  через нижерасположен
ный бак (рис. 1 7 . 1 7 ,  а) или по внешней его стороне (рис. 1 7 . 1 7 , б и в) .  

Очевидно, что длина, а следовательно,  и масса магистрали в пер
вом случае (рис. 1 7 . 1 7 , а) будут меньшими, но конструктивные и тех
нологические сложности, связанные с проводкой магистрали одного 
компонента через бак другого, иногда вынуждают осуществлять про-

в) 
а) б) 

Рис. 17. 17.  Варианты проводки тоiUiивных магистралей 
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водку по внешней стороне отсека. В первую очередь это относится 1< 
топливным отсекам с криогенными компонентами (см. рис. 1 7 . 1 3) ,  
так как решение проблемы теплоизоляции может привести к неоп� 
равданной сложности конструктивного исполнения. 

В случае внешней прокладки магистрали более целесообразным 
может оказаться забор топлива не по классической схеме (см . 
рис. 1 7 . 1 7 , б) , а по схеме <<сифоН>> (см. рис. 1 7 . 1 7 , в) , что позволяет 
увеличить плотность компоновки межбакового и двигательного от� 
се ков. 

Компоновка двигательных отсеков во многом зависит от количе� 
ства двигателей в ДУ, их типа и способа создания управляющих 
моментов, когда двигатели используются в качестве органов управ� 
ления. 

Компоновка ДУ с одним двигателем относится к простым по срав� 
нению с многодвигательной ДУ. Тем не менее , даже в этом случае 
возможно много вариантов, отличающихся взаимным расположени� 
ем двигателя и обечаек топливного отсека и способом создания 
управляющих моментов. 

а) б) в) 

г) д) 

Рис. 17. 18. Варианты компоновки хвостового отсека с одним двигателем 
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В подавляющем большинстве случаев двигатель располагается сна

ружи топливных отсеков в хвостовой части ускорителя (рис. 17 . 1 8 ,  а) ,  
но возможно также расположение двигателя частично (рис. 17 . 18 ,  б) 
или даже полностью (рис. 1 7. 1 8 ,  в) внутри бака, что сокращает длину 
J{Орпуса, но требует решения ряда проблем, связанных с пребыванием 
и работой двигателя в компоненте. Крепление одиночного двигателя, 

располагаемого в таком случае вдоль продольной оси, осуществляется 

или непосредственно на корпус через ферму или коническую обечай
ку, или через обечайку. Последний вариант обычно реализуется, когда 
для увеличения плотности компоновки нижнее днище, примыкающее 
J{ двигательному отсеку, выполняется вогнутым. Компоновка топлив
ного отсека с подвесным торовым баком, характерная для верхних сту
пеней, позволяет передавать усилия тяги непосредственно на корпус, 
минуя торовый бак (рис. 17 . 1 8 ,  г) . Если торовый бак имеет цилиндри
ческие проставки, внешний цилиндр которых является несущим 
(рис. 17 . 1 8 ,  д) , то возможна передача усилий тяги через этот бак при 
соответствующем его подкреплении. 

В двигательных установках с одним маршевым двигателем 
(рис. 1 7 . 1 9) используются различные варианты рулевых двигателей. 
В частности ,  если маршевый двигатель закрепляется в карданном 
подвесе, что обеспечивает управление по каналам тангажа и рыска
ния, то для управления по крену используются газоструйные сопла ( 1 )  
или двигатели относительно малой тяги ( 1 1 ) .  Используются, как пра
вило, четыре рулевых двигателя или один рулевой двигатель с четырь
мя камерами сгорания ( 1 1 1 ) .  

Компоновка с двумя маршевыми двигателями, которая встреча
ется редко (в тех случаях, когда при выборе из числа имеющихся 
двигателей два двигателя обеспечивают наиболее высокие энерго-

А 

Вид А Варианты 

1 1  I I I  

Рис. 17. 19.  Схемы ДУ с одним маршевым двиrателем 
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t A  
а) 
Вид А  

(с тремя двигателями) 

i 
в) 

fuш.A 
(с двумя двигателями) 

б) 
Вид А 

(с четырьмя двигателями) 

г) 

Рис. 17 .20. Схемы ДУ с двумя, тремя и четырьмя маршевыми двиrателями 

массовые характеристики) ,  отличается малой плотностью компо
новки двигательного отсека и осло�яет передачу усилий на кор
пус ракеты. Однако при карданном подвесе обоих двигателей 
(рис. 1 7  .20) их м о� о использовать для управления по всем глав
ным плоскостям и ,  следовательно ,  можно исключить из состава ДУ 
рулевые двигатели. 

Компоновка двигательной установки с креплением двигателей в 
карданном подвесе (как и с одной осью качания) накладывает опре
деленные ограничения на подводку к ним топливных магистралей. 
В частности, в случае использования сильфонов для обеспечения 
подв�ости двигателей следует обеспечивать деформацию сильфо
нов только вдоль одной (продольной) оси, чтобы исключить непри
емлемую для них работу на срез и изгиб. На практике это достигается 
размещением сильфонов таким образом, чтобы их продольная ось 
была перпендикулярна оси качания (рис. 1 7 .2 1 ) .  

Компоновка с тремя и более двигателями допускает и х  использо
вание в качестве исполнительных органов системы управления при 
одной степени подв�ости. Крепление двигателей многодвигатель-
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Рис. 17 .21 . Расположение сильфонов в схеме ДУ с карданным подвесом двнrатели: 
ОУ и OZ - оси качания ЖРД; 1 - камера сгорания; 2 - рама карданного подвеса; 
3 - трубопровод; 4 - сильфон; 5 - шарнир 

ных ДУ (рис. 17 .22) осуществляется с использованием общей для дви
гателей рамы, усилия от которой передаются непосредственно на 
корпус (рис. 1 7 .22, а) или через промежуточную ферму (рис. 1 7 .22, б) .  
При большом количестве двигателей в составе ДУ более рациональ
ным может быть индивидуальное крепление каждого из двигателей 
непосредственно к корпусу (рис. 1 7 .22, в) .  

Размеры отсека двигательной установки зависят от  множества 
факторов, в первую очередь от числа двигателей (камер) , размера дви
гателей , компоновки турбонасосного агрегата на двигателе ,  от спосо
ба отделения расположенного ниже ракетного блока и др. Для пред-

а) б) в) 

Рис. 17 .22. Варианты креПJiеиия двигателей в многодвигательной ДУ 
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варительных расчетов можно рекомендовать следующую эмпириче
скую зависимость: 

Lд.о = (1 .. .1,8) + 0,84 · 1 0-6 P+iD0 / 2, ( 1 7.3) 

где Р - тяга одного двигателя (камеры) , Н ; i = О - при «холодном>> от
делении ракетного блока и для отсека ДУ первой ступени; i = 1 - при 
«горячем>> отделении ракетного блока; Da - диаметр среза сопла, м ;  
L д.о - длина двигательного отсека, м.  

Минимально необходимый диаметр двигательного отсека опреде
ляется числом двигателей, поперечными размерами двигателя в верх
ней и нижней частях, необходимостью качания двигателей в случае ис
пользования их для управления движением вокруг центра масс и др. 
На рис. 17.23 представлен пример компоновки хвостового отсека с че
тырьмя двигателями с основными геометрическими параметрами,  тре-
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Рис. 17 .23. Геометрические параметры двиrательноrо отсека 
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бующими учета, в частности, размер двигателя; зазор между соплами 

двигателей в нижней их части !!.. 1 , выбираемый из условия непересече
t{ИЯ истекающих струй, и зазор !!.. 2 между двигателями и корпусом от
сека. Из геометрических соображений, с учетом вышеупомянутых фак
торов, принимая форму отсека в общем случае в виде усеченного кону
са, можно определить его большой и малый диаметры. 

Компоновка оборудования системы управления (СУ) предполагает 

рациональное размещение оборудования системы и ее органов управ
лен ия. Характерная особенность размещения оборудования заключа
ется в том, что, с одной стороны, условия размещения приборного 
оборудования диктуются его функuиональным назначением и естест
венным стремлением достичь этого минимальной массой конструк
тивных элементов для его крепления, минимальной массой кабель
ной сети и т.д. , а с другой стороны, - необходимостью обеспечить 
«комфортные>> условия для его функuионирования. 

Условия, существующие на борту ракеты-носителя в полете, в ко
торых должна сохраняться работоспособность оборудования системы 
управления,  очень жесткие: температура в отсеках ракеты-носителя 
после заправки криогенного компонента достигает 220 К, возникаю
щие с момента запуска двигательной установки вибрации изменяют
ся в широком диапазоне частот и обусловливают действие на аппара
туру дополнительных перегрузок и т.п.  Температура оказывает влия
ние на выходные характеристики приборов, а вибрации приводят к 
механическим повреждениям, что в совокупности снижает надеж
ность функционирования системы.  С точки зрения вибраций пред
почтительно располагать приборы возможно дальше от мест крепле
ния двигателей, пиротехнических устройств и других агрегатов, сра
батывание которых связано с ударными нагрузками на конструкцию, 
а также крепить их к корпусу ракетного блока на специальных амор
тизаторах. Температурный режим работы аппаратуры необходимо 
обеспечивать как при подготовке ракеты-носителя к пуску, так и в 
процессе ее полета: при подготовке к пуску в зависимости от условий 
окружающей среды может потребоваться или обогрев,  или охлажде
ние приборов,  а в полете - охлаждение из-за собственного их тепло
вьщеления в процессе работы. На размещение приборов сильно влия
ет и требование по обеспечению минимальной массы кабелей, что в 
значительной степени определяет местоположение источников 
nитания . 

Так как оборудование системы управления - потенциальный ис
точник возникновения разностей потенциалов, которые в случае не
герметичности баков или магистралей топлива могут вызвать пожар в 
отсеках РН, в последних обычно создают инертную среду. Система 
Уnравления, в свою очередь, определяет ряд требований, влияющих на 
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конструкторские решения. Так, применение резервирования оборудо
вания системы управления влечет за собой резервирование и цепей пи
тания, прокладываемых по разнесенным друт от друта трассам, и т.д. 

Удовлетворение многочисленных требований по обеспечению на
дежного функционирования системы управления приводит к большо
му разнообразию схем и компоновочных решений приборных отсеков. 
На рис. 1 7 .24 представлены два варианта компоновки оборудования 
приборного отсека, один из которых характерен для РН легкого и сред
него классов, а второй - для РН тяжелого класса. Принципиальное 
различие заключается в том, что относительный объем приборного от
сека при одинаковой элементной базе для РН легкого класса всегда бу
дет большим, чем для РН тяжелого класса, так как определенную часть 
оборудования составляют идентичные по функциям и массе элементы, 
не зависящие от массы РН. В силу этого в РН легкого класса прибор
ный отсек может быть достаточно развитым по длине ракеты 

I l l i 

IV 

а) б) 

Рис. 17 .24. В11рианты компоновочных решений приборноrо отсека 
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(рис. 1 7 .24, а) ,  а в РН тяжелого класса приборный отсек может быть 

совмещен с передним переходным отсеком, в котором оборудование 

размешено по периферии отсека (рис. 1 7.24, б) . При этом размещение 
приборов в пределах приборного отсека должно обеспечивать свобод
ный доступ к приборам в процессе подготовки ракеты к пуску. 

В обоих вариантах в приборном отсеке размещается оборудова
ние, которое используется в процессе функционирования всех сту
nеней РКН.  Однако в составе оборудования всегда имеются эле
менты,  связанные с функционированием конкретной ступени (ус
корителя) ,  и такие элементы могут быть размещены россыпью в 
самых различных местах, выбираемых по разным соображениям,  
но всегда с учетом свободного к ним доступа. Для оценки объема 
nриборного отсека можно в первом приближении использовать 
nростое соотношение: 

V = т" о 
n .o - ' 

Pn o  
( 1 7.4) 

где тп.о - масса приборного оборудования; Рп о - средняя плотность 
компоновки отсека ( 1 50 . . .  300 кг j м 3 ) .  

Одним из количественных показателей для оценки совершенства 
компоновки, в значительной степени влияющей на устойчивость и 
управляемость РКН, является относительное изменение положения 
центра масс ступени за время работы ее ускорителей. Изменение про
исходит из-за выработки компонентов топлива и сброса отработав
ших элементов конструкции. Центровка РКН в произвольный мо
мент времени t определяется соотношением: 

тоХо + L(тк.э Х к э ) ; + ток Хок + тr xr 
x(t) = ; 

то + Lтк э + ток + тr 
( 1 7 .5)  

где т0 - масса полезного груза ускорителя рассматриваемой ступени ; 
(т • •  ) ; - масса i-го конструктивного элемента ускорителя (топливно
го бака, приборного отсека, двигательного отсека и др. ) ; ток , т г -

масса окислителя и масса горючего в рассматриваемый момент вре
мени; х - координаты центров масс соответствующих составляющих. 

Относительное изменение положение центра масс определяется 
соответственно соотношением 

I:!.X = x(O) - x(t) ----'--'---L--'--'-., ( 1 7 .6) 

где L 
- длина ступени РКН. 
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На величину !!.х обычно накладывается ограничение: 

/!,Х � /!,Х m a x  • 

Реализация данного требования является самостоятельной про. 
блемой, которая решается индивидуально по отношению к схемному 
решению РКН, опираясь на опыт разработчиков. Среди множества 
подходов такое требование может быть удовлетворено путем измене
ния формы (размеров) отсеков и их взаимного расположения. 
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Глава 18 

ЖИдКОСТНЫЕ ДВИГАТЕЛЬНЫЕ УСТАНОВКИ 

Состав ракеты-носителя. Основные характеристики двигатель

ной установки. Жидкостный ракетный двигатель. Трехкомпо

нентный ЖРД 

Современная РН представляет собой сложную техническую систе
му, состоящую из достаточно большого количества подсистем, кото

рые, по определению и по сути, также являются сложными техниче
скими системами (рис. 1 8 . 1 ) .  Схема на этом рисунке представлена 
применительно к РН с ЖРД. 

На высшем уровне иерархии находится ряд таких функциональ
ных систем (управления движением, телеизмерений и др. ) ,  которые 
сушествуют в законченном виде только в составе полностью собран
ной РКН , хотя их отдельные элементы входят составной частью в ус
корители соответствующих ступеней. 

Как конструктивно-технологическая единица, РКН состоит из ра
кеты-носителя (РН) ,  включающей в свой состав один или несколько 
ускорителей ступеней и приборный отсек, являющийся составной ча
стью ускорителя последней ступени, а также космической головной 
части, включающей разгонный блок (по необходимости) ,  полезный 
груз, элементы его крепления, головной обтекатель и систему аварий
ного спасения (по необходимости) .  При таком членении каждый уско
ритель состоит из нескольких (как минимум одного) ракетных блоков. 
Каждый ракетный блок состоит из корпуса, двигателей, элементов 
пневмогидравлической системы, приборов и кабелей системы управ
ления и измерений, элементов системы разделения, органов управле
ния, а также элементов конструкции, необходимых для связи РКН с 
технологическим оборудованием наземного комплекса. 

Ниже рассмотрена одна из основных функциональных составляю
щих РН - двигательная установка. 

Двигательные установки (ДУ) современных РН представляют со
бой технические системы, обеспечивающие хранение потребного для 
их полета запаса топлива, а также подачу на вход ЖРД топлива с 
уРовнем давлений и расходов,  необходимых для создания требуемых 
импульсов тяги и управляющих моментов. 

ДУ является одной из основных подсистем, существенно влияю
Щих на выбор всех проектных параметров РН, ее конструктивно-ком
поновочную схему, на становление оптимальных геометрических, 
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�ассовых и тяговых характеристик и, в конечном итоге , на ее эффек
тивность. Поэтому при выборе параметров ДУ обязательным являет
ся согласование ее характеристик с параметрами РН как на основе 
прямых зависимостей между ними, так и по комплексной оценке 
110дсистем ,  входящих в состав ДУ и оказывающих влияние на эффек
тивность РН в целом. 

Так, например, выбор максимальной тяги двигателя ДУ и характе

ра ее изменения во времени существенно влияет на массу ЖРД и сис
темы подачи топлива, на продольные перегрузки РН, массовые ха

рактеристики топливных баков и конструкции корпуса, нагрев сте
нок баков, на создаваемые аэродинамические и гравитационные по
тери скорости, динамические и другие характеристики РН.  

Таким образом, при выборе параметров ДУ необходим анализ на 
основе установленных взаимосвязей с учетом их влияния на характе
ристики РН и ,  прежде всего, на основные энергетические и массовые 
характеристики. 

Перечень требований к ДУ применительно к конкретной РН дос
таточно обширен; к основным из них принято относить следующие 
показатели: 

• надежность - безотказность работы в заданных условиях функ
ционирования; 

• стоимость разработки, включая затраты на разработку техноло
гий, изготовления, испытаний и т.д. ; 

• время разработки - время от начала разработки до начала лет
ных испытаний; 

• экологичнось - нетоксичность (безвредность для человека, 
флоры и фауны) компонентов топлива и их продуктов сгорания. 

Одной из  основных характеристик ДУ является развиваемая 
ею тяга - равнодействующая реактивной силы двигателей и сил 
давления окружающей среды,  действующих на внешние поверх
ности ракеты , за исключением сил аэродинамического сопротив
ления:  

т 

Рду = LP; , ( 1 8 . 1 )  
i= l  

где Р; - тяга, развиваемая отдельным двигателем; т - число дви
гателей. 

Для обеспечения управления РН определенная доля тяги АР ис
пользуется для создания управляющих моментов. С учетом этого по
требная тяга одиночного двигателя Р u ;  для обеспечения заданного 
значения Рду будет соответственно равна 

( 1 8 .2) 
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Удельный импульс тяги двигательной установки - отношение 
тяги двигательной установки (ДУ) к массовому расходу топлива. 
Аналогично тяге удельный импульс тяги максимален в пустоте и 
соответственно уменьшается при наличии давления окружающей 
среды: 

Рду /уд = -.-, 
т 

где m - массовый расход топлива ДУ. 

( 1 8.3) 

(Далее вместо термина «удельный импульс тяги>> , соответствую
щий отечественным стандартам, для сокращения будет использовать
ся термин «удельный импульс».)  

Следует иметь в виду, что так как в составе ДУ используются спе
циальные управляющие двигатели ,  удельный импульс которых, как 
правило, сушественно ниже, чем удельный импульс маршевых двига
телей, то удельный импульс ДУ также становится ниже. 

Импульс тяги - интеграл от тяги ДУ по времени: 

( 1 8.4) 

Ресурс работы - суммарное время работы ДУ, в течение которого 
гарантируется обеспечение всех его параметров в заданном диапазо
не. Обычно ресурс работы исчисляется величинами, кратными вре
мени его работы в составе РН. 

Степень изменения тяги характеризует возможность изменения 
тяги в полете, т.е. форсирования или дросселирования тяги: 

!:!.Р КдР = -plOO%, ( 1 8 .5) 

где !:!.Р - снижение уровня тяги за счет дросселирования двигателей 
или выключения определенной их части (в случае многодвигательной 
ДУ) ; Р - номинальный уровень тяги. 

В составе ЖИдкостной двигательной установки могут быть выделе-
ны две крупные системы (рис. 1 8 .2) : 

• один или несколько ЖИдкостных ракетных двигателей , 
• пневмогидравлическая система (ПГС). 
Жидкостный ракетный двигатель (ЖР Д) является ключевым эле

ментом ДУ и представляет собой тепловой двигатель, в котором хи
мическая реакция ЖИдких компонентов топлива превращается в теп
ловую, а затем в кинетическую энергию продуктов сгорания, исте
каюших из сопла. Результирующая газодинамических сил, действую-

278 



система 

Система 
заправки и наддува 

Вспомогательные 
системы 

Газогенератор 

Бустерный агрегат 

Агрегаты регулирования 
режимов работы 

Автоматика управления 
запуском и остановом 

Средства аварийной защиты 

Рис. 18.2. Укрупненная структура жидкостной двигательной установки 

щих на камеру сгорания с соплом при истечении через него продук
тов сгорания в окружающее пространство, создает тягу ЖРД. 

От выбранного типа и схемы ЖРД, используемых в нем жидких 
компонентов топлива, от его энергетических и массовых характери
стик в значительной степени зависят тактико-технические характери
стики РКН. 

Основными характеристиками одиночного ЖРД, определяющими 
состав и характеристики ДУ ракетных блоков, а следовательно, и так
тико-технические характеристики РКН, являются :  

• тяга на номинальном расчетном режиме на уровне моря; 
• тяга на этом же режиме в пустоте; 
• степень дросселирования и форсирования тяги; 
• удельный импульс на уровне моря; 
• удельный импульс в пустоте ; 
• секундный расход топлива; 
• соотношение секундных массовых расходов окислителя и горю-

чего; 
• средняя плотность топлива; 
• удельная масса одиночного двигателя; 
• минимально допустимое давление на входе в насос окислителя и 

горючего. 
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Изменение тяги двигателя в функции высоты полета Рн принято 
называть высотной характеристикой двигателя.  Она обычно пред
ставляется следующим выражением: 

( 1 8 .6) 

или 

( 1 8 .7)  

где 

( 1 8 .8) 

Рн и Рн - тяга и давление атмосферы на высоте h соответственно; 
Р0 и р0 - тяга и давление атмосферы на уровне моря; F. - площадь 
выходного сечения сопла; Wa - скорость истечения продуктов сго
рания, 

w. = l:.!_ RTK с [ 1 -( 1!.!!_) k;l ] ' 
k - 1 /J Рк.с 

( 1 8 .9) 

k - показатель адиабаты; R - универсальная газовая постоянная; 
Т к с - температура в камере сгорания; /J - молекулярная масса исте
кающего из сопла газа; Ра , Рк с - давления на срезе сопла и в камере 
сгорания соответственно. 

Удельный импульс двигателя в пустоте и на уровне моря - отноше
ние тяги двигателя в пустоте и тяги на уровне моря к массовому рас
ходу топлива соответственно. Аналогично тяге удельный импульс 
максимален в пустоте и соответственно уменьшается при наличии 
давления окружающей среды. Удельный импульс тяги является важ
нейшим параметром двигателя, характеризующим эффективность 
жидкого ракетного топлива и совершенство конструкции двигателя: 

I =
Рп 

Уд
п 

т
' 

Ро /
Уд

о = -.- , 
т 

где т - массовый расход топлива. 

( 1 8 . 1 0) 

( 1 8 . 1 1 )  

Удельная масса двигателя - отношение массы двигателя к его наи
большей тяге на основном режиме: 

( 1 8 . 1 2) 
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Секундный расход топлива складывается из секундного расхода 
окислителя и горючего 

( 1 8 . 1 3) 

которые связаны между собой соотношением расхода окислителя к 

расходу горючего К: 

. к 
ток = т -- , 

к + 1  
. . 1 

т = т -- . r 
К + 1  

( 1 8 . 14) 

Средняя плотность топлива определяется плотностью окислителя 
р0 , плотностью горючего P r и соотношением расходов К: 

1 + К  
Рт = 

1 К 
- + -
P r Ро 

( 1 8 . 1 5) 

Приведеиные формулы отражают основные факторы, влияющие 
на величину тяги и скорость истечения (удельный импульс) : Тк с  и 1-1 
определяются в основном физико-химическими свойствами топлива 
и организацией процесса сгорания в камере сгорания; m, Fa опреде
ляются в основном абсолютными размерами камеры сгорания и соот
ношением Ра / Рк.с , которое определяется геометрическими парамет
рами сопла. 

К настоящему времени в России в жидкостных РН наибольшее 
распространение нашли три пары компонентов топлива (АТ + 
НДМГ, кислород + керосин, кислород + водород) , что нашло отраже
ние в табл. 1 8 . 1 , где представлены данные по нескольким существую
щим наиболее известным отечественным двигателям.  В этой же таб
лице представлены данные по двум разрабатываемым метановым 
двигателям. 

По метановым двигателям в настоящее время ведутся поисковые и 
экспериментальные работы как в России, так и за рубежом ,  что объ
ясняется достоинствами такого топлива. В отличие от топлива «КИС
лород + керосин>> оно позволяет реализовывать восстановительную 
схему работы ЖРД практически без сажеобразования в газогенерато
ре при температурах, обеспечивающих нормальное функционирова
ние турбины. Охлаждающие свойства метана существенно выше, чем 
керосина, что позволяет во многих случаях отказаться от внутреннего 
охлаждения камеры сгорания. 
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Таблица 18. / 
Основные характеристики современных отечественных двигателей 

Удельный 
Тяга, кН , импульс, Давление Габариты, м Двига- М/С, в камере Мае-Компоненты на земле (длинах тел и сгорания, са, кr 
в пустоте на земле М Па хдиаметр) 

в пустоте 

РД- 1 07 02 + керосин 82 1 2472 5 ,85 1 1 55 2 ,86х2,57 -- --

1000 3022 
РД- 1 70 02 + керосин 7252 303 1 24,5 1 0700 4,0х4,0 

--

8000 3306 
РД- 1 9 1  02 + керосин 1 922 3045 24,5  2200 4,0x l ,45 

-- --

2080 3303 
РД-253 АТ + НДМГ 1 474 2742 14 ,7  1 280 2,72x l ,5 

-- --

1 635 304 1 
РД-02 1 2  АТ + НДМГ - - 14 ,7  550 3,78x l ,47 

- --

482 32 1 0  
РД-0 1 20 Н2 +02 - - 2 1 ,8 3450 4,55х2,42 

-- --

2000 4462 
РД- 1 92 02 + СН4 1 876 32 1 2  24,5 2640 3 ,62x l ,45 

-- --

2037 3489 
РД-01 85 02 + СН4 - - 14 ,7  353 3 ,3х 1 ,5 

- --

1 80 3680 

В то же время плотность метана приблизительно в 2 раза ниже, 
чем керосина. Однако рабочее значение соотношения массовых рас
ходов компонентов кислородно-метанового топлива существенно 
выше, поэтому плотность кислородно-метанового топлива ниже, чем 
кислородно-керосинового, приблизительно на 25 %.  Удельный им
пульс тяги кислородно-метанового топлива с учетом более высоких 
энергетических характеристик и снижения потерь на охлаждение ка
меры сгорания может оказаться выше на 1 00 . . .  200 м/с. 

Температура в камере сгорания (для каждой из топливных пар) , 
которая, как следует из формулы ( 1 8 .9) ,  в значительной степени оп
ределяет скорость истечения, зависит в основном от соотношения 
расходов компонентов топлива (через J..t) и от давления в камере сго
рания. 

282 



т, к 
3500 

2500 

lуд• мfс 
4500 
4300 
4100 

Температура 
в камере сгорания 

импульс тяги 

р, cj:::t �-....:::::------- -
::::

Плотность топлива 
0, 1  __!_ 1 1 1 � 

3 4 5 6  7 8 9 
Соотношение расходов окислителя и горючего 

Рис. 18.3. Изменение удельною импульса тяги, температуры и мотиости томива 
в функции соотношения компонентов тоПJIИВа 

Соотношение компонентов топлива играет двойственную роль. 
С одной стороны, с увеличением доли окислителя в массовом рас
ходе в большом диапазоне соотношений наблюдается монотонное 
увеличение температуры, а с другой стороны, с увеличением соот
ношения расходов увеличиваются плотность топлива и молекуляр
ная масса продуктов сгорания, что приводит к снижению скорости 
истечения. Последнее обстоятельство значительно сказывается на 
показателях топливной пары «кислород + водород»,  как это видно 
на графиках, представленных на рис . 1 8 . 3 .  Следует заметить, что 
увеличение плотности топлива позитивно сказывается на объеме 
бортовых запасов топлива, что влияет на размеры топливного отсе
ка. Поиск компромиссного решения в интересах РН в целом, ис
пользуемое на практике соотношение расходов кислорода и водо
рода приводят к значению 5 ,0 . . .  6 ,0 (в отличие от стехиометрическо
rо, равного 8) .  

Влияние давления в камере сгорания достаточно многогранно. 
Прежде всего следует обратить внимание на связь между давлением в 
камере сгорания и геометрическими характеристиками двигателя. 
Повышение давления в камере сгорания при неизменном расходе то
плива влечет за собой уменьшение площади минимального сечения 
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сопла, что приводит к соответственному уменьшению всех остальнь1х 
размеров камеры сгорания и двигателя в целом.  

Действительно, массовый расход в функции давления в камере 
сгорания может быть представлен в следующем виде: 

( 1 8 . 1 6) 

где Fкр - площадь критического сечения; Рк с - давление в камере 
сгорания; � - расходный комплекс , зависящий только от компонен
тов топлива, 

1 

- 1 ( k + 1 ) k- l  
� - - -go 2 

k + 1  R0 Тк.с -- ---
2k J..l. к.c 

( 1 8 . 1 7) 

Сокращение габаритов двигателя (без ущерба и даже с выигрышем 
в удельном импульсе) является одним из основных стимулов повыше
ния давления в камере сгорания, прежде всего длины, которая входит 
в длину РН. 

Величина давления в камере сгорания накладывает существенный 
отпечаток на выбор системы подачи. В современных ЖРД использу
ются два способа подачи топлива в камеру сгорания: вытеснительная 
и насосная. При этом в ЖРД отечественных РКН используется толь
ко насосная система подачи. 

Мощность и масса турбонасосного агрегата ТНА - основного эле
мента такой системы - для выбранной пары компонентов топлива в 
значительной степени зависят от требуемого давления в камере сгора
ния. 

С ростом давления в камере сгорания увеличивается потребная 
мощность турбонасосною агрегата (ТНА) . Безусловно, увеличение 
давления в камере сгорания положительно влияет на ее (камеры сгора
ния) характеристики: как на удельный импульс, так и на размеры. Од
нако на характеристики ЖРД в целом это влияние не столь однознач
но. Зависит это, в первую очередь, от схемы ЖРД, а также от того, как 
используется отработанное рабочее тело, обеспечивающее вращение 
турбины. Если газ после турбины выбрасывается за борт через специ
альные сопла, минуя камеру сгорания, то такие ЖРД принято называть 
ЖРД открытой схемы или ЖРД без дожигания. Если газ после турби
ны поступает в камеру сгорания и там дожигается, то такие ЖРД при
нято называть ЖРД замкнутой схемы, или ЖРД с дожиганием. 

У ЖРД открытой схемы (рис . 1 8 .4) в качестве рабочего тела для 
привода турбины может использоваться специально запасенное для 
этих целей в отдельной емкости рабочее тело (см. рис. 1 8 .4,  а) (напри-
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1 
1 

б 

а) б) 
Рис. 18.4. ЖРД открытой схемы: 
а - с газогенератором, работающим на однокомпонентном топливе (перекись во
дорода) ;  б - с газогенератором, работающим на основных компонентах топлива; 
1 - основные компоненты топлива; 2 - насосы основных компонентов топлива; 
3- камера сгорания; 4- турбина; 5- насос перекиси водорода; 6- газогенератор 

мер, перекисъ водорода) или основные компоненты топлива, отби
раемые после насосов ТНА (см. рис. 1 8 .4,  б). 

ЖРД замкнутой схемы имеют две разновидности в зависимости от 
того, какая доля компонентов поступает в камеру сгорания в газифи
цированном состоянии (рис. 1 8 .5 ) .  Если один из компонентов топли
ва полностью проходит через турбину ТНА и поступает в камеру сго
рания в газообразном состоянии, а второй - через насос и поступает 
в камеру сгорания в жидком состоянии, то такую схему принято на
зывать <<газ - жидкость» (рис. 1 8 . 5 , а) .  Если оба компонента топлива 
nолностью проходят через турбину и поступают в камеру сгорания 
дЛя дожигания , то такую схему принято называть <<Газ - газ>> 
(рис. 1 8 . 5 , б). 

У ЖРД открытой схемы с увеличением давления в камере сгора
ния растут потери удельного импульса. Это происходит несмотря на 
УВеличение удельного импульса камеры сгорания; с некоторого его 
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а) б) 
Рис. 18.5. ЖРД замкнутой схемы: 
а - «газ-жидкость»; б- «газ-газ»; 1 и 2 - компоненты топлива; 3 - стартовая шаш
ка; 4- насосы; 5- камера сгорания; 6 - выхлоп турбины; 7- турбина; 8- газоге
нератор; 9- восстановительный газогенератор; 10- окислительный газогенератор 

значения (рис. 1 8 .6) начинается снижение удельного импульса двига
теля из-за увеличения расхода топлива на привод ТНА и менее эф
фективного (по сравнению с камерой сгорания) использования отра
ботанного газа турбины. 

Замкнутая схема 
з /уд max - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - · · · =.;- -;.;:-.__r--__ 

Открытая схема 

Рк с 

Рис. 18.6. Характер изменения удельного импульса тяги в функции давления в ка· 
мере сгорания 
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Удельный импульс сбрасывающего сопла значительно меньше, 

чем удельный импульс основного сопла, поэтому, как следует из 
рис. 1 8 .6 , чем больше доля топлива, идущего на привод турбины, и 

соответственно, тяга, развиваемая сбрасывающим соплом, тем мень
UJС будет удельный импульс двигателя. 

у современных ЖРД открытой схемы давление в камере сгора

ния составляет не более 8 . . .  10 М Па, а у ЖРД замкнутой схемы -

до 25 м па. 
Следует отметить, что другим ,  не менее эффективным способом 

уменьшения длины РН является использование многокамерных дви
гателей (с общей системой подачи топлива) . Примерами использова
ния такого подхода являются ЖРД первой и второй ступеней РН 
«Союз•> , ЖРД первой ступени РКН «Зенит» и РКН «Энергия•> ,  или 
ДУ, включающие в свой состав несколько двигательных блоков, объе
диненных общей рамой, например, ДУ первой ступени РКН Satum 5 , 
ДУ второй ступени РКН « Протон>> .  

Так как габариты двигателя определяются не  только (и не столько) 
длиной камеры сгорания, а в основном габаритами сопловой части 
двигателя, то выбор параметров сопла относится к компетенции раз
работчиков не только двигателей, но и РКН. 

При фиксированных значениях секундного расхода топлива и дав
ления в камере сгорания величина критического сечения сопла опре
деляется соотношением ( 1 8 . 16 ) .  Степень расширения газов зависит 
только от площади выходного сечения , которая, в свою очередь, 
влияет на длину сопла и, следовательно, на габариты двигателя. Гео
метрическая степень расширения сопла и степень расширения газов 
связаны между собой следующим соотношением: 

F. 

При k = 1 ,2 

= 2 k+l • ( Ра ) k ( Ра )Т 
Рк с Рк с 

Fa <=:: 0,1 1 Рк.с + 0,8. 
Fкр Р. 

( 1 8 . 1 8) 

( 1 8 . 1 9) 

Существенное влияние на характеристики ДУ и ракеты в целом 
оказывает давление в выходном сечении сопла, определяемом при 
Фиксированном давлении в камере сгорания конструктивным испол
нением сопла и его длиной. Под конструктивным исполнением будем 
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понимать форму сопла (конические и колоколообразные) и изменяе. 
мость степени расширения (с постоянной степенью расширения, с 
регулируемой степенью расширения и с автоматическим изменением 
степени расширения) .  Влияние параметров сопла первых ступеней и 
верхних ступеней РКН на ее характеристики несколько различно. 

ДУ первой ступени РКН (и второй для РКН пакетной схемы) ра. 
ботают в условиях противодавления атмосферы, и максимального 
значения величина тяги (и удельной тяги) в соответствии с выраже
нием ( 1 8 .6) достигает только при Ра = Рн . При Ра > Рн сопло работает 
с недостаточным расширением (недорасширением) газа, вследствие 
чего происходят потери из-за <<Недобора>> скорости истечения газа, а 
при Ра < Рн сопло работает с избыточным расширением (перерасши
рением) газа, вследствие чего происходят потери из-за отрицательной 
разности давлений в выходном сечении сопла и атмосферы. 

Практически все современные РН используют сопла с фиксиро
ванной геометрией, т.е .  с неизменной степенью расширения, для ко
торых справедливо р. = const . 

При движении ракеты с момента отрыва от стартового устройства 
атмосферное давление падает и только в какой-то момент времени 
сравнивается с давлением в выходном сечении сопла, т.е .  р. = Рн . Из 
этого следует, что (как до этого момента времени, так и после него) 
сопло работает в нерасчетном режиме, т.е. с потерями удельного им
пульса (по той или иной причине) .  На рис. 1 8 .7 представлен характер 
изменения относительного удельного импульса (отношение удельно
го импульса при Ра = const и удельного импульса при Ра = Рн = 0) по 
высоте полета. Из рис. 1 8 . 7  следует, что изменением р. можно дос
тичь минимальных потерь удельного импульса. На современных дви
гателях, используемых на первых ступенях, это соответствует давле
нию Ра � (0,3 . . . 0,7) · 1 0 -5 Па. 

Из всех возможных способов регулирования степени расширения 
сопла на практике нашло применение регулирования за счет подвиж
ного насадка (рис. 1 8 .8 ) .  В частности, в случае двухпозиционного на
садка со старта двигатель работает со сдвинутым в нерабочее положе
ние насадком, т.е. при относительно большом р. ,  а затем через некото
рое время двигатель работает с насадком, сдвинутым в рабочее положе
ние, т.е. при относительно меньшем р • .  Так достигается уменьшение 
потерь в удельном импульсе и сокращение хвостового отсека. Однако 
этот эффект снижается из-за утяжеления сопла (за счет необходимой 
механизации) , его усложнения и появления соответствующих рисков. 

В стадии исследований находятся сопла с автоматическим регули
рованием степени расширения. На рис. 1 8 .9 представлены два вари
анта камеры сгорания ЖРД с различными схемными решениями: а -
с центральным телом; б - с тарельчатым соплом. 
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Рис. 18.7. Изменение удельноrо импульса по высоте полета и выбор оптимальною 
давления на срезе «земною» сопла 

В первом варианте камеры сгорания (с внешним расширением) 
сопловая часть образуется при наружном обтекании центрального 
тела газовой пеленой , вытекающей из кольцевого сопла или из мно
гих сопл с малой степенью расширения , расположенных по окружно
сти. Газовая пелена снаружи не ограничена, и ее форма, а также сте
пень расширения газа автоматически изменяются при изменении ат
мосферного давления. Газодинамическим продолжением централь
ного тела является конус , образованный газами привода турбонасос
ного агрегата. Недостатком такого варианта решения является отно
сительно большая удельная масса двигателя. 

Во втором варианте (с внутренним расширением) газовая струя ог
раничена снаружи соплом, а ее внутренняя поверхность свободна и 
автоматически изменяется при изменении атмосферного давления. 
Это решение отличается от предыдущего более благоприятными мас
совыми и термодинамическими характеристиками.  

У так называемых <<пустотных>> двигателей, устанавливаемых на 
второй и последующих ступенях РКН, работающих на высотах, где 
Р н � О, тяга и удельный импульс будут расти при увеличении степени 
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Рис. 18.8. Двигатель с раздвижным соплом: 

1 

2 

1 - насадок сопла не надвинут; 2 - насадок сопла надвинут 

расширения, асимптотически приближаясь к пределу, обусловленно
му возможностями данной камеры сгорания. Начиная с какой-то сте
пени расширения в сопле может происходить конденсация газов 
из-за падения их температуры, что делает нерациональным дальней
шее увеличение сопла. Однако в большинстве случаев степень расши
рения приходится ограничивать задолго до этого, так как ее увеличе
ние достигается прогрессирующим увеличением размеров сопла, что 
увеличивает не только его собственную массу, но и (в гораздо боль
шей степени) массу конструкции между ступенями (переходного от
сека) , габариты которой при <<тандемном>> расположении ступеней 
РН определяются прежде всего габаритами двигателя. Таким обра
зом ,  при увеличении степени расширения газов выигрыш в массе по
лезного груза сначала вырастает вследствие роста удельного импуль
са, а затем начинает падать вследствие прогрессирующего увеличения 
массы сопла и конструкции двигательного отсека РН, что иллюстри
руется графически (рис. 1 8 . 1 0) .  У современных ЖРД с пустотными 
соплами давление на срезе сопла составляет р. � (0,05 .. . 0, 1 5) · 1 0 -5 Па 

В целях сокращения длины и массы между ступенями также целе
сообразно использовать раздвигающиеся сопла (см .  рис. 1 8 . 8 ) ,  но уже 
не для адаптации к изменяемому атмосферному давлению - как У 
«земных>> двигателей ,  - а для сокращения длины сопла до разделения 
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Рис. 18.9. Двиrатели с центральным телом: 
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3 

а - внешнего расширения ; б - внутреннего расширения; 1 - кольцевая камера 
сгорания;  2 - ТНА; 3 - центральное тело; 4 - газовое продолжение центрального 
тела; 5 - камера сгорания; б - <<Грибок» ; 7 - застойная зона; 8 - сопло 

ступеней. После разделения ступеней насадок сразу же сдвигается в 
Рабочее положение, и сопло двигателя последующей ступени работа
ет все время с максимальной степенью расширения. Очевидно, что в 
этом случае оптимальная степень расширения может быть существен-
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/уд т Рк с  = const 

z;::• (при Ра = О) 

0 '--------------L------...... 
1 (Рк с) Ра opt 

Рк с  Ра 
Рис. 18. 1 О. Выбор оптимальной степени расширения соnла «nустотноrо» двнrателя: 

1 уд - удельный импульс тяги; Рк.с - отношение давления в камере сгорания к даме
Ра 

нию на срезе corma; т - масса; тдв - масса соrтовой части двигателя; тдв or - масса 
конструкции двигательного отсека; flt.mп г - изменение массы полезного груза 

но выше, чем у сопл с неизменяемой геометрией. Однако, как и у 
«земных» двигателей, раздвижные сопла удорожают и утяжеляют кон
струкцию двигателя, что снижает позитивный эффект его использо
вания и может сделать его нецелесообразным. 

Другим эффективным способом сокращения хвостового отсека 
является использование многодвигательных установок - как аль
тернатива использованию ДУ с одним двигателем. Однако у вари
антов с одним двигателем в составе ДУ и с многодвигательной ДУ 
имеются свои преимущества и недостатки , которые рассмотрены 
ниже. 

Использование двигательной установки с одним двигателем 
предпочтительнее по сравнению с многодвигательной ДУ, так как 
ее надежность, при прочих равных условиях, выше , а удельная мас
са ниже . 
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Использование одиночных двигателей , как уже отмечалось выше, 
сдерживается тем обстоятельством , что длина хвостового отсека, при 

равных прочих условиях, намного больше по сравнению с вариантом 
с многодвигательной установкой, а это суmественно увеличивает мас
су конструкции РН . Дополнительное утяжеление конструкции, но 

уже н ижнего топливного бака в случае использования одиночных 
двигателей ,  имеет место из-за необходимости передачи больших со
средоточенных сил тяги. 

На размеры одиночных двигателей накладывают ограничения об
стоятельства производственно-технологического характера. Это от
носится как к изготовлению очень крупных двигателей, так и к их ис
пытаниям ,  требующим создания испытательных стендов, сложность 
и стоимость которых напрямую связана с величиной тяги испытуе
мых двигателей. 

Последнее обстоятельство стимулирует использование многодви
гательных ДУ. В этом случае, как отмечалось ранее, удается суmест
венно сократить длину хвостового отсека, следовательно, снизить 
массу его конструкции. Кроме того, из практики создания ЖРД из
вестно, что двигатели меньшей тяги можно отрабатывать до заданно
го уровня надежности значительно быстрее и с суmественно меньши
ми затратами ,  чем двигатели большой тяги. 

В то же время использование многодвигательных ДУ снижает их 
надежность, что следует из таких простых соображений. Пусть ракет
ный блок содержит n одиночных ЖРД, работающих независимо друг 
от друга, имеющих свою систему подачи топлива, регулирования и 
управления, обладающих одинаковой надежностью Р; , где надеж
ность работы такой его ДУ определяется зависимостью 

n 
Рду = ПР; = (Р; ) п .  ( 1 8 .20) 

i=l 

Из этого соотношения следует, что даже при высокой надежности 
одиночных двигателей с увеличением их числа в составе ДУ ее надеж
ность будет снижаться. 

Одним из эффективных способов смягчения этого негативного 
Факта является использование в составе ДУ резервных двигателей. 
Различают <<горячее>> резервирование - с постоянно включенным ре
зервным двигателем - и <<холодное» резервирование - с двигателем, 
включающимся по мере отказа работающего двигателя. 

Для <<холодного>> резервирования характерен ряд недостатков,  а 
именно: 

• увеличивается масса конструкции ДУ за счет масс резервных дви
гателей, которые будут использоваться только в нештатной ситуации; 
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• ухудшаются динамические характеристики из-за резкого изме
нения тяги при выключении основных и включении резервных дви
гателей ; 

• усложняется система включения и запуска двигателя в полете. 
Из этих соображений «холодное» резервирование для повышения 

надежности многодвигательных установок считается нецелесообраз
ным и не нашло применения, в то время как <<горячее>> резервирова
ние используется с середины 1 960-х rr. (ДУ первой ступени РКН 
Saturn 5). Однако <<горячее>> резервирование не лишено своих недос
татков. В частности, резервирование компенсирует лишь отказы дви
гателей ,  не сопровождающиеся их разрушением (взрывом) , способ
ным вывести из строя соседние двигатели или конструкцию ракеты. 
На их долю приходится около половины отказов. Долю разрушений 
двигателей при отказах можно сократить за счет прогнозирования 
происходящих процессов и своевременного отключения двигателей 
системой аварийной защиты (САЗ).  

Следует заметить, что использование средств защиты двигателей 
от возгорания приводит к ухудшению массовых характеристик ДУ 
(например, из-за увеличения давления наддува топливных баков при 
установке в топливных магистралях мелкоячеистых фильтров) , к 
удорожанию двигателя за счет применения более дорогостоящих ма
териалов, усложнению технологии его изготовления и контроля, 
увеличению объема отработки, возрастанию сроков создания ЖРД. 
Несмотря на то, что, в конечном счете , удается справиться с пробле
мой получения требуемой конструкционной надежности двигателя, 
всегда остается постоянная угроза его аварии с катастрофическими 
последствиями из-за производственных и эксплуатационных оши
бок. При этом надо иметь в виду, что в ЖРД с окислительным газо
генератором возгорание газового тракта турбины происходит в боль
шинстве случаев за очень короткое время (тысячные доли секунды), 
вследствие чего системе аварийной защиты очень сложно предот
вратить аварию. 

Выше рассматривались в основном проблемы, связанные с двух
компонентными ЖРД, которые используются во всех без исключения 
жидкостных ДУ и которые продолжают совершенствоваться с целью 
достижения более эффективных характеристик. 

Параллельна с усовершенствованием традиционных, двухкомпо
нентных ЖРД уже продолжительное время ведутся разработки так на
зываемых трехкомпонентных (двухтопливных) ЖРД, работающих 
сначала на углеводородном горючем, а затем на водороде при общем 

для них окислителе - кислороде. Это связано, в основном, с разра
боткой проектов одноступенчатых ракет и желанием использовать 
позитивные качества каждой из топливных пар. 
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Выигрыш здесь ожидается за счет того, что удельная масса двига
телей ,  работающих на углеводородном горючем ниже (приблизитель
но в 1 , 5 . . .  2 раза) , чем у водородно-кислородных двигателей. На на
чальном этапе полета, где требуется большая тяга (в 5 . . .  1 О раз больше, 
чем в конце активного участка) , это дает выигрыш в массе конструк
uии. К этому добавляется выигрыш в массе той части баков, которая 
предназначена дЛЯ углеводородного горючего, прежде всего за счет 
его большой плотности по сравнению с водородом, что влечет за со
бой соответствующую разницу в объемах и массе баков. Кроме того, 
nрименение такой двигательной установки позволяет обойтись мень
wим числом двигателей. Общий же эффект по полезной нагрузке по
лучается как разность указанного облегчения конструкции и проиг
рыша из-за уменьшения удельного импульса на значительном участке 
траектории выведения .  

Существуют два варианта трехкомпонентных ДУ, которые разли
чаются тем, что в одном из  них  в составе ДУ имеются двигатели ,  ра
ботающие на углеродном горючем ,  и двигатели, работающие на водо
родном горючем.  Окислитель дЛЯ обоих двигателей один и тот же -
кислород. Эти двигатели могут со старта работать параллельно, а в 
определенный момент углеводородные двигатели выключаются и 
nродолжает работать только кислородно-водородный двигатель, но 
могут работать и последовательно. Во втором варианте двигатели мо
гут работать как на углеводородном горючем,  так и на водородном го
рючем. Со старта они работают на углеводородном горючем, а в ка
кой-то момент времени переключаются на работу на водородном го
рючем. В этом случае возникает проблема обеспечения горения раз
нородных топлив в единой камере сгорания и обеспечения двигателя 
двумя топливами с различным соотношением между расходом окис
лителя и горючего: 2,5 . . .  2 ,7 - дЛЯ углеводородных топлив и 6,0 . . .  6,5 -
для водородного. 

В качестве примера ниже представлены проектные характеристи
ки двигателя РД-70 1 :  

Тяга в пустоте, кН: 
на первом режиме . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  1 96 
на втором режиме . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  78,4 

Удельный импульс тяги в пустоте, м/с: 
на первом режиме . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  4 1 00 
на втором режиме . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  4600 

Давление в камере сгорания, М Па . . . . . . . . . . . . . . . . .  29,4 
Масса двигателя, кг . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  3800 
Габариты (высотахдиаметр) , м . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  5 ,0х5,0 
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Одним из самых перспектинных направлений развития ракет
ной техники является применение атомной энергетики, в частности 
в двигательных установках. В РН,  стартующих с Земли, требуемая 
тягавооруженность должна быть больше 1 ,  поэтому в перспектине 
могут быть использованы ядерные ракетные двигатели (ЯРД) с газо
динамическими соплами, работа которых будет основана на нагреве 
рабочего тела в ядерных реакторах. 

Температура рабочего тела определяется типом реактора двигате
ля. В ЯРД с твердой зоной, применение которых возможно в ближай
шем будущем ,  температура рабочего тела ограничена допустимой ра
бочей температурой материалов реактора и не превышает 3000 К; до 
такой же температуры нагреваются продукты сгорания в современ
ных ЖРД. 

Однако использование в Я РД в качестве рабочего тела водорода, 
молекулярная масса которого составляет 2 ед. (против 1 8  ед. и более 
для химических топлив) , дает возможность получить удельный им
пульс порядка 8000 мjс. В случае применеимя газофазных реакторов, 
температура нагрева рабочего тела у которых не ограничена свойства
ми конструкционных материалов, значения удельного импульса мо
гут быть во много раз выше. 

Реализация этого направления развития ракетной техники требует 
решения сложных проблем,  обусловленных разработкой и созданием 
Я РД, особенно с газофазным реактором. Одной из них является эко
логическая проблема: загрязнение окружающей среды выбросами ра
диоактивных веществ при нормальной работе двигателя и возможные 
последствия при аварии. Одним из направлений решения первой 
проблемы является применение первой ступени с химическими дви
гателями,  с помощью которой РН выводится на экологически безо
пасную высоту. 

Наиболее уверенно сейчас можно говорить лишь о первом этапе 
использования ЯРД на ракетных блоках, стартующих с опорных ор
бит, так как запуск ЯРД будет осуществляться на опорной орбите. 
Поэтому авария РН на активном участке не приведет к радиоактив
ному заражению атмосферы у Земли, а авария на опорной орбите не 
вызовет серьезных экологических последствий, так как активизиро
ванные обломки останутся на орбите. Опорная орбита при этом 
должна быть такой высоты (500 . . .  700 км), чтобы время существования 
на ней активизированных обломков было достаточным для их дезак
тивации до безопасного уровня (несколько десятков лет) . 

Большие перспектины в решении транспортных задач имеет ис
пользование на РН комбинированных двигательных установок, рабо
тающих по воздушно-реактивному циклу в плотных слоях атмосферы 

и по ракетному - в конце активного участка, особенно на базе ядер-

296 



ной энергетики. Удельный импульс таких двигателей может быть 

очень большим по сравнению с ракетными двигателями на химиче
ском топливе ( до 20 000 . . .  30 000 м/с и выше) за счет того, что тяга от
несена только к расходу горючего тr , в то время как на ее величину 
сушественно больше влияет массовый расход воздуха т. : 

РвРд = (т . + тr )( W - v) - т . v  � т. ( W - v) , 

РвРд т.  т.  /уд = -. - = - ( W - v) - W � -.-( W - v) , 
mr mr mr 

( 1 8 .2 1 )  

где W - скорость истечения продуктов сгорания; v - скорость дви
жения летательного аппарата. 
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Глава 19 
ПНЕВМОГИДРАВЛИЧЕСКИЕ СИСТЕМЫ 

ДВИГАТЕЛЬНЫХ УСТАНОВОК 

Обобщенная функциональная структура ПГС. Системы наддува: 

«холодные>>, «горячие>>, «химические>>. Управление процессом функ
ционирования ДУ: запуск, маршевый режим, останов 

Под пневмогидравлической системой (ПГС) принято понимать со-
вокупность пневмогидравлических элементов, включающую: 

• топливные баки; 
• газовые емкости; 
• агрегаты автоматики и регулирования; 
• устройства и системы, обеспечивающие: заправку ДУ топливом 

и газами; хранение топлива в баках с требуемыми эксплуатационны
ми характеристиками;  наддув топливных баков до требуемых уровней 
давления; подачу топлива в ЖРД с необходимым уровнем давления , 
температуры и расхода топлива; слив компонентов топлива; сброс га
зов и проведение необходимых профилактических работ с целью под
готовки повторного пуска двигателя. 

Обобщенная функциональная структура ПГС представлена на 
рис. 19 . 1 .  Как следует из рис. 1 9 . 1 ,  П ГС обычно подразделяют на 
следующие три крупные системы: топливная система, система за
правки и наддува, вспомогательные системы. Каждая из этих ком
плексных систем, как правило, состоит из нескольких более простых 
функциональных составляющих, которые можно определить с клас
сификационной точки зрения как соответствующие назначению 
подсистемы. 

Вокруг топливной системы ДУ практически объединяются все 
другие системы. Конструктивные особенности и состав топливной 
системы во многом определяются применяемыми компонентами топ
лива, а также требованиями к эксплуатационным свойствам ДУ. Так, 
например, при использовании криогенных компонентов топлива не
обходимо поддерживать очень низкие температуры (для водорода 
1 5  . . .  20 К, кислорода 80 . . .  85 К) . При формировании маршевых ДУ РН 
необходимо решить ряд характерных задач , связанных с особенностя
ми функционирования ДУ в составе ракеты. Например, сводят к ми
нимуму ·эффект воронкообразования при окончании выработки топ
лива из баков,  снижают амплитуды колебаний топлива в баках и рас-
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давления в баке 

Рис. 19. 1 .  Обобщенная структура ПГС [ 19.2] 

системы 

подсистема управления 
автоматикой ПГС 

подсистема продувок 

подсистема 
аварийного слива 

подсистема 
нейтрализации 

ходных магистралях, минимизируют температурное расслоение топ
лива по высоте баков, обеспечивают одновременное опорожнение топ
ливных баков от разноименных компонентов и поддерживают посто
янную температуру компонентов в узком диапазоне значений в про
цессе как заправки и предполетной подготовки, так и ее функциони
рования и т.п.  

К топливной системе ДУ предъявляются специфические требова
ния, так как она должна обеспечивать постоянное заполнение забор
ных устройств топливом при любых направлениях перегрузок аппара
та, а также предотвращать возможность попадания газов на вход в 
двигатель. 

Система заправки ДУ компонентами топлива и газами должна 
обеспечивать заполнение топливных баков и газовых емкостей необ
ходимым количеством топлива и газа как от наземных систем, так и 
от специальных КА-заправщиков в процессе космического полета. 
Задачей системы заправки является достижение требуемых точности 
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заправки и степени насыщения компонентов топлива газами, либо 
наоборот, удаление газа из него. 

Система наддува топливных баков ДУ обеспечивает создание в га
зовых подушках давлений, необходимых для запуска ЖРД и поддер
жания его нормальной работы. Обычно система наддува включает в 
себя источник энергии в виде газовых аккумуляторов давления, емко
сти с дополнительным реагентом, связанные с ЖРД газогенераторы, 
смесители , испарители , а также агрегаты управления в виде клапанов 
редукторов, дросселей , сигнализаторов и т.п.  

' 

В состав ПГС входит ряд вспомогательных систем,  обеспечиваю
щих управление автоматикой , приведение ДУ в исходное состояние 
при несостоявшемся пуске , контроль режимов ее работы и аварийной 
защиты.  

Из всего множества упомянутых систем ниже будут более де
тально рассмотрены система наддува и система управления рас
ходованием топлива двигателей,  состав и параметры которых 
в наибольшей степени влияют на параметры и характеристики РН 

в целом, а также система управления запуском и остановкой дви
гателей. 

Система наддува. Наддув баков необходим при вытеснительной по
даче топлива для обеспечения заданного расхода топлива, а при турбо
насосной подаче давление наддува должно: 

• обеспечить бескавитационную работу насосов на всех режимах 
работы двигателя; 

• исключить провал давления в баках ниже допустимого предела в 
момент запуска двигателя; 

• повысить устойчивость конструкции баков при действии на нее 
сжимающих нагрузок. 

При этом системы наддува должны: 
• быть удобными и безопасными в эксплуатации; 
• иметь малые массу и габариты; 
• минимально прогревать компоненты топлива; 
• выдерживать заданный режим наддува с определенной точ

ностью; 
• быть предельно простыми и надежными в работе . 
Так как у современных РН в подавляющем большинстве использу

ются ЖРД с турбонасосной подачей , то ниже рассмотрены проблемы 
выбора систем наддува двигательных установок, в составе которых 
имеются именно такие двигатели. 

Ключевым параметром системы наддува является величина 
давления наддува в газовой подушке топливных баков.  Необхо
димое давление в газовой подушке топливного бака определяется 
требованиями по величине давления на входе в насос конкретно-
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го компонента топлива,  что является одной из характеристик на
соса. 

Давление наддува может быть представлено в виде 

( 1 9 . 1 ) 

где р •• - потребное давление на входе в насос (или преднасос , если 
такой имеется в системе питания) ; др - потери давления в магистра
ли , соединяющей бак с двигателем; nx - продольная перегрузка раке
ты; р - плотность компонента; h - высота столба компонента (от по
верхности до входа в насос):  hг - высота столба горючего; h0 - высота 
столба окислителя.  

В течение полета высота столба расходуемого компонента пада
ет, а продольная перегрузка ракеты растет (рис. 1 9 .2 ) .  В зависимо
сти от геометрии баков и их удаленности от входов в насос харак
тер изменения высоты столба по времени может быть различным, в 
результате чего потребное давление наддува в общем случае будет 
переменным: либо нарастать, либо медленно падать, а после входа 
поверхности жидкости в расходную магистраль - быстро нарастать 
из-за быстрого падения гидростатического давления. Первое изме
нение более вероятно для низкорасположенных баков (обычно го
рючего) ,  а второе - для высокорасположенных баков (обычно 
окислителя) .  

Принципиально возможно обеспечить вьщерживание потребного 
давления по времени,  при котором давление на входе в насос бьmо бы 
постоянным. Сложность в регулировании давления наддува, а также 
использование давления в баках для увеличения устойчивости конст
рукции приводит к тому, что в основном используется давление по
стоянной величины, которое поддерживается с помощью относитель
но простого предохранительного клапана. При этом на входе в насос 
все время оказывается избыточное давление, которое в определенных 
пределах безвредно и даже желательно с точки зрения бескавитацион
ного режима работы. 

Для систем наддува двигательных установок с турбонасосной сис
темой подачи характерно относительно небольшое давление наддува, 
составляющее О, 1 . . .  0,4 М Па, и лишь в отдельных случаях может быть 
немного выше. Для наддува топливных баков могут использоваться 
пары или продукты сгорания основных компонентов топлива, или 
дополнительное рабочее тело, хранящиеся на борту РН в газообраз
ном, жидком или твердом состоянии. 

При выборе системы наддува учитываются, прежде всего, следую
щие факторы: 

• программа полета как конкретной ступени, для которой выбира
ется система наддува, так и всего аппарата; 
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Рис. 19.2. Изменение даВJiении надцува Риал в баках в процессе полета: 
t" - момент времени, соответствующий прекращению работы двигателя; р�� -

потребное давление на входе в насос (или преднасос, если такой имеется в системе 

питании) ;  р�:; - потребное давление наддува; 6р - потери давления в магистрали, 

соединяющей бак с двигателем; nx - продольная переrрузка; р - плотность компо
нента; h - высота столба компонента (от поверхности до входа в насос) 

• совместимость газов наддува с топливом и конструкционными 
материалами топливных баков; 

• требования по массе, стоимости и надежности. 
На современных РН с ЖРД находят применение газобаллонные, газо

генераторные, испарительные и химические системы наддува, исполь-
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зуюi.Uие жидкие или твердые компоненты тошшва и источники энергии. 

обычно система наддува включает в себя следующие элементы: 
• источник энергии - аккумулятор давления в виде шаробалло

нов с газом или патрон с твердым зарядом, или емкость с дополни

тельным реагентом, или связанные с ЖРД газогенераторы,  смесите
ли , испарители; 

• агрегаты управления - заправочные, пусковые и отсечные кла
паны . обратные клапаны, редукторы или дроссели, сигнализаторы 
давления, контролирующие уровень параметров наддува и связанные 
с системой управления , которая , в свою очередь, осуществляет выда
чу команд на клапаны наддува; 

• пневматические и гидравлические линии, соединяющие между 
собой источник энергии, агрегаты управления и газовые подушки топ
ливных баков. 

Системы наддува по назначению обычно подразделяются на сис
темы предварительного и основного наддува. 

Системы основного наддува призваны обеспечивать заданный 
диапазон давлений на входе в двигатель во время работы ДУ. Вы
бор характеристик систем должен учитывать возможность дроссе
лирования двигателей и изменение их режимов, что влечет за со
бой изменение расхода топлива из баков, а также внешнего давле
ния, запасов топлива и перегрузок во время активного полета. Дав
ление топлива в баках и магистралях подачи топлива может оказы
вать существенное влияние на уровень давлений на входе в двига
тель. 

Если для наддува баков используется аккумулированный в бал
лонах газ и этот газ на борту специально не подогревается , такие 
системы наддува принято называть «холодными» или газобаллонны
ми (рис.  1 9 . 3 ,  а) . В качестве рабочего тела могут использоваться 
азот, гелий и другие газы , в первую очередь инертные.  Основным 
показателем ,  определяющим выбор рабочего тела, является его мо
лекулярная масса. Поэтому, в частности , воздух использовался 
только в самых ранних ракетах (например, V-2, Германия) .  Азот, 
который может использоваться практически со всеми высококипя
щими компонентами,  также из-за относительно большой молеку
лярной массы применялея в <<старых» разработках (первая ступень 
РКН Saturn 5 , США, первая и вторая ступени РКН <<ВостоК>> ,  Рос
сия) . В настоящее время более широкое распространение получил 
гелий, имеющий наименьшую среди вышеупомянутых рабочих тел 
молекулярную массу. Ранее широкому использованию гелия пре
пятствовала его высокая проницательная способность. Однако со 
временем с повышением общего уровня ракетостроения проблемы 
герметичности пневмогидравлических систем ,  использующих ге-
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а) 
Рис. 19.3. Схемы «холодного» наддува: 
а - газобаллонный наддув; б- наддув гелием бака с криогенным компонентом; / 
баллоны со сжатым газом; 2 - редуктор давления; 3 - баллон с гелием в криоген
ном компоненте топлива; 4- турбина ТНА (при ЖРД открытой схемы); 5- тепло
обменник 

лий, нашли разрешение, что открыло дорогу использованию этого 
высокоэффективного газа. Наддув гелием нашел применение в 
РКН Ariane (Западная Европа) , РКН «Зенит» (Россия , Украина) , 
РКН Н - 1  (Япония) и др. 

Главным направлением совершенствования газобаллонных сис
тем является снижение удельных массовых характеристик за счет 
применения сжиженных или сильно переохлажденных газов. Это 

реализуется выполнением аккумуляторов давления в виде сосудов 
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Рис. 19.4. Схемы <<горячего» наддува: 

/ 0  

11  

б) в) 

а - газогенераторная система; б - наддув газифицированным азотом; в - наддув 
газифицированным компонентом топлива; 1 - магистраль подачи окислителя в га
зогенераторы; 2- магистраль подачи горючего в газогенераторы; 3- газогенератор 
наддува; 4 - разделительная мембрана; 5 - бак горючего; б - коллектор наддува; 
7 - бак окислителя; 8 - бак жидкого азота; 9 - насос подачи азота; 10 - турбина 
ТНА; 1/ - теплообменник 

Дьюара, в которых газ хранится при сверхкритическом давлении , 
или размещением баллонов в баках с криогенным компонентом 
тоnлива (см. рис. 1 9 . 3 ,  б).  

Системы наддува, в которых используется газ, имеющий более вы
сокую температуру, чем температура жидких компонентов, называют 
«горячими». Горячие системы наддува по способу получения рабочего 
тела nодразделяются на газогенераторные и испарительные. В газоге
Нераторных системах наддува (рис . 1 9 .4, а) получение газа осуществ
.'lяется nутем сжигания компонентов топлива при определенном соот
liОUJ:ении их масс в специальных газогенераторах или путем отбора 
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части газа из основных газогенераторов. При этом для наддува окис. 
лителя подается газ с избытком окислителя («кислый>> газ) , а для над. 
дува горючего газ с избытком горючего («сладкий>> газ) . Газогенерат0_ 
ры наддува могут устанавливаться непосредственно на верхних дни. 
щах баков; при этом от двигателя к ним должен обеспечиваться соот. 
ветствующий (относительно малый) расход основных компонентов. 
Если газогенератор входит в состав двигателя, то газы наддува, выра. 
бат.ываемые в нем, по теплоизолированным трубопроводам подводят
ся к верхней части баков. Примером использования систем с газоге
нераторным наддувом могут служить РКН Ariane 4, Западная Евроnа 
и РКН <<Протон>> ,  Россия. 

Основные тенденции совершенствования <<горячих•> систем надду
ва определяются требованиями улучшения массовых характеристик и 
выражаются в переходе к более высоким температурам рабочего тела 
(до 1 1 00 К) . В этом случае улучшение массовых характеристик обес
печивается за счет повышения энергетических характеристик газа, 
снижения расходов компонентов топлива на наддув, уменьшения 
тепловых остатков из-за меньшего проrрева поверхностных слоев су
хим газогенераторным газом и меньшей конденсации последнего на 
зеркале жидкости, а также уменьшения массы газа наддува в конце 
работы двигателя. 

В испарительных системах наддува рабочим телом являются пары 
жидких компонентов, образующихся в специальном теплообменни
ке. При этом могут быть использованы основные компоненты топ
лива или вспомогательное рабочее тело (см. рис. 1 9 .4, б). В частно
сти , для наддува всех баков первой и второй ступеней РКН «ВостоК>> 
используется газообразный азот, образующийся в теплообменнике, 
размещенном непосредственно в выхлопном коллекторе турбины. 
Такая схема отличается простотой и надежностью, но требуется до
полнительный бак (для рабочего тела наддува) и соответствующие 
пневмогидравлические системы, что утяжеляет конструкцию РКН. 
Поэтому в современных РКН распространение получили системы 
(см. рис. 1 9 .4 , в) ,  в которых используются основные компоненты 
топлива, т.е. в теплообменник подается небольшая часть основного 
компонента топлива из магистрали за главным клапаном. Таким 
компонентом может быть любой криогенный компонент топлива, а 
также четырехокись азота. Собственные компоненты в качестве ра
бочего тела наддува используются в РКН <<Энергия» ,  ТКА Space 
Shutt1e и др. 

Во всех этих случаях используются криогенные компоненты топ
лива (водород и кислород), а различие в системах заключается, в ос
новном, в схеме расположения теплообменника. Примером исполь
зования высококипящих компонентов является РКН Тitan 2. В ней 
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1сnользуется теплообменник, в который поступает отработанный 
�рбинный газ и, отдавая свою теплоту четырехокиси азота (она отби

рается за насосом ТНА) , немного охлаждается и поступает в бак го

рючего (аэрозин-50). В свою очередь, образовавшиеся продукты че

rьiрехокиси азота идут на наддув бака окислителя . 
в процессе исследований находятся системы наддува для ДУ с 

самовоспламеняюшимися компонентами,  в которых газ получается 
в nроцессе контролируемой химической реакции («химические» 

си стемы наддува) ,  протекаюшей непосредственно в баке между 
компонентом топлива, хранящемся в нем , и другим компонентом, 
nодаваемым в этот бак в соответствующем количестве . Этот второй 
компонент можно впрыскивать на свободную поверхность жидко
сти в баке или в массу жидкости ниже ее поверхности . В первом 
случае реагент необходимо впрыскивать в виде сплошной струи . 
При этом следует избегать дробления струи в процессе впрыска и 
разбрызгивания ее при контакте со свободной поверхностью жид
кости, поскольку увеличение глубины проникновения струи в мас
су жидкости способствует снижению температуры получаемого газа 
до приемлемого уровня , а дробление и разбрызгивание может при
вести к интенсивному горению капель. Впрыск лучше осуществ
лять на максимально возможном расстоянии от стенки и под боль
шим углом для лучшего проникновения струи. 

Существенным недостатком химического наддува я вляется 
сложность организации одинаковых условий впрыска реагента 
nри перемещении уровня жидкости в процессе выработки топлива 
из бака. 

Предварительный наддув может быть условно разделен на не
сколько этапов, включая : 

• наддув после заправки баков компонентами для создания из
быточного давления в баке во время хранения в заправленном со
стоянии; 

• предстартовый наддув топливных баков от наземных источни
ков перед стартом ракеты для обеспечения надежного запуска двига
телей до выхода на режим основного наддува; 

• предпусковой наддув топливных баков на активном участке по
лета от бортовых источников перед запуском двигательной установки 
верхней ступени. 

Способы наддува для этого используются такие же, что и для ос
новного наддува. В настоящее время широкое распространение полу
чили газобаллонные системы наддува, в которых в качестве рабочего 
тела используются воздух, азот и гелий. 

Сложнее осуществить предварительный наддув баков верхних сту
nеней, особенно если применяются системы наддува генераторным 
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газом. В таких случаях применяют гарантийный наддув (или поднад. 
дув).  Гарантийный наддув производится за несколько секунд до за. 
пуска двигателей этой ступени азотом или воздухом - для всех выс0• 
кокипящих компонентов топлива - и гелием - для низкокипящих 
компонентов топлива. 

Гарантийный наддув баков верхних ступеней может осуществ
ляться как предстартовый на стартовом устройстве , так как гелий 
не растворяется и не конденсируется в жидких компонентах топли
ва. Такой способ гарантийного наддува наиболее прост, но при 
этом накладывает высокие требования на герметичность баков, так 
как гелий,  обладая высокой проникающей способностью, может 
«стравиться>> через разъемные соединения и уплотнительные уст
ройства клапанов. 

Обычно гарантийный наддув верхних ступеней производят газом 
из баллонов, размещаемых на предыдущих ступенях. Вместо гаран
тийного наддува можно применять поднаддув баков последующих 
ступеней до момента разделения малыми расходами от систем надду
ва баков предьщущей ступени. 

Двигательная установка в соответствии с иерархической структу
рой РН представляет собой систему соответствующего уровня, когда 
ракета рассматривается как объект управления ДУ и входит в состав 
контура управления ракеты как исполнительный орган системы 
управления. В то же время по отношению к внутридвигательным про
цессам уже ДУ является объектом управления, а исполнительными 
органами системы управления являются выходные устройства регуля
торов. При таком подходе задачи систем управления ДУ представля
ются двумя группами. 

Первая группа включает задачи ,  относящиеся к управлению дви
жением РКН: 

о управление движением центра масс (конечными параметрами 
траектории) ;  

о управление движением относительно центра масс. 
Вторая группа включает задачи управления процессом функциониро· 

вания собственно ДУ: 

• управление параметрами камеры сгорания; 
• управление параметрами газогенераторов; 
• управление системой наддува; 
• запуск и останов ДУ. 
Ниже рассмотрены проблемы,  связанные со второй группой за

дач . Отметим,  что процесс функционирования агрегатов ПГС дви
гательной установки , в результате которого достигается конечная 
цель РКН, является динамическим процессом. Кроме того, по су
ществу все рабочие процессы, протекающие в П ГС в функции вре-
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rJeHИ , являются нестационарными, однако степень нестационарно

сти рабочих процессов на разных этапах полета существенно раз
лична. Так, на маршевых режимах работы параметры агрегатов ДУ 
nоддерживаются в области малых отклонений . Динамический ана
лиз этих процессов обычно описывают системой дифференциаль
ных линейных уравнений, которые не учитывают нестационарно

сти рабочих процессов,  полагая их квазистационарными;  ряд дру
гих режимов (например, запуск, останов, дросселирование тяги) к 
квазистационарным отнести не представляется возможным, а по
nъпка описания процессов на этих режимах системой линейных 
дифференциальных уравнений , исключающих влияние нестацио
нарности ,  приводит к существенным погрешностям.  Даже описа
ние этих процессов системой нелинейных дифференциальных 
уравнений для приемлемой сходимости расчетных и эксперимен
тальных результатов требует идентификации нелинейной модели 
по отношению к опытным данным. Проблемы,  связанные с управ
лением функционирования ДУ, будут рассмотрены в последова
тельности режимов, характерной для штатного полета, т .е .  для за
пуска, маршевого режима и останова. 

Запуск ДУ является первым процессом, определяющим способ
ность агрегатов П ГС ДУ к выполнению намеченной программы 
процесса их функционирования. Основное отличие запуска от дру
гих этапов работы ДУ состоит в том,  что в процессе его реализации 
имеют место большие градиенты изменения параметров. В газогене
раторах и камерах ДУ в процессе запуска градиенты основных пара
метров изменяются в широких пределах, вследствие чего на агрегаты 
ДУ РКН в целом действуют значительные силовые и тепловые на
грузки 

Характер изменения параметров ДУ в процессе запуска зависит, 
в первую очередь, от вида запуска. На рис . 1 9 . 5  представлены наи
более характерные изменения для жидкостных ДУ, используемых в 
составе РКН , в виде изменения тяги (или давления в камере сгора
ния двигателя) .  В качестве «точки отсчета>> принят <<идеальный за
ПУСК>> , т .е .  запуск с прямоугольным фронтом нарастания давления 
(зависимость 1). Разность площадей между идеальным и реальным 
процессами запуска характеризует энергетические потери импульса 
тяги в процессе запуска, обусловленные как намеренным растяги
вани�м процесса запуска, так и нестационарностью рабочих про
цессов на этом этапе. 

К идеальному запуску наиболее близким является запуск ЖРД ма
Лой тяги (зависимость 2) . Для двигателей больших тяг характерен 
Меменный запуск. Он выполняется либо двухступенчатым (зависи
.мость 3) , либо программированным (зависимость 4). Медленный ха-
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Рис. 19.5. Характерный вид изменения тяги двиrателя в процессе запуска [ 19.5] : 

Рк.с - отношение текущего давления в камере сгорания к начальному; t н эап -
Рк нач 
время начала запуска; 1 - идеальный запуск; 2 - запуск мя ЖРД малой тяги; 3 -
двухступенчатый запуск; 4 - проrраммированный запуск; 5 - плавный запуск; 6 -
<<Пушечный» запуск 

рактер изменения тяги обусловлен ограничением перегрузок как на 
элементы двигателя, так и на корпус РКН, а также стремлением сни
зить массу ТНА, величина которой зависит от требуемого времени 
раскрутки. 

Для двигателей средних уровней тяг предпочтителен плавный за
пуск (зависимость 5), по характеру близкий к экспоненциальному. 
Пушечный запуск (зависимость 6) применяется в основном для дви
гателей малых или средних тяг, если в стартовый период имеет место 
дефицит времени, и производится путем подачи топлива на вход в ка
меру двигателя при номинальном давлении подачи .  Поэтому в на
чальный период запуска в камеру поступает наибольшее количество 
топлива по сравнению с любым последующим режимом работы ЖРд. 
Вследствие этого при пушечном запуске, как правило, имеют место 
заброс давления и колебательный характер установления основного 
режима работы. 

Зависимости на рис. 1 9 . 5  характеризуют процессы, происходящие 
в камере сгорания двигателя - в его главном энергетическом элемен
те. Их реализации предшествует весьма сложная процедура приведе-

310 



t�ИЯ ее к предпусковому состоянию, включающая заполнение топлив
tiЬIХ магистралей до главных топливных клапанов и приведение рото

ра ТНА во вращение. 
Для предварительного вращения ротора ТНА могут применяться 

nиростартеры, которые представляют собой пиротехнические щащ
ки, устанавливаемые перед соплом турбины. Пирастартеры способны 
за короткий отрезок времени создать необходимый для предваритель
tiОГО вращения ротора расход газа с высокой температурой. Пиро
стартерный запуск обычно применяется в насосных системах ЖРД 

открытой схемы (без дожигания) ,  турбины которых выполняются с 
высоким перепадом давления. 

Для ЖРД замкнутой схемы (с дожиганием генераторного газа) пи

ростартерный запуск требует специальной установки дополнитель
ных пусковых турбин, так как пораховые газы, содержащие твердые 
частицы, могут привести к засорению форсунок газогенератора. В та
ких двигателях турбины ТНА выполняются с низким перепадом дав
лений,  благодаря чему возможен также запуск без применения пиро
стартера - путем питания газогенератора в предстартовый период 
топливом, поступающим из баков самотеком . 

Маршевый режим работы как правило предусматривает стаби
лизацию параметров камер и газогенераторов, что при насосной 
системе подачи требует специальных контуров управления,  вклю
чающих в свой состав автоматические регуляторы.  На чувстви
тельные элементы регуляторов должны быть поданы параметры 
регулирования и командные сигналы.  На практике вместо дейст
вительных параметров регулирования (например, тяги) использу
ются косвенные параметры регулирования (например , давление в 
камере сгорания) .  

На рис .  1 9 .6  в качестве примера представлен фрагмент упро
щенной П ГС ДУ, в которой питание турбины ТНА осуществляет
ся вспомогательным рабочим телом. Регулятор тяги установлен на 
линии питания турбины (перед газогенератором) .  Изменение ре
жима работы ДУ осуществляется путем изменения управляющего 
давления , которое влечет за собой изменение расхода рабочего 
тела и соответствующее изменение частоты вращения турбины.  
Изменение частоты вращения турбины приводит к изменению 
давления в камере сгорания и ,  следовательно, к изменению уров
ня тяги .  

Для глубокого изменения режима (дросселирования) двигателей 
больших тяг как правило используют ступенчатое изменение расхо
дов компонентов топлива за счет частичного перекрытия главных 
КЛапанов. Главные клапаны ЖРД обычно имеют несколько состоя
Ний :  два (<<закрыт>> и <<открыт») или более - за счет нескольких со-
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Рис. 19.6. Пример системы управления параметрами ДУ при питании турбины 
вспомогательным рабочим телом: 
1 - стабилизатор соотношения компонентов топлива в камере сгорания; 2 - регу
лятор 

стояний <<частично открыт>> ,  число которых соответствует числу на
значенных режимов работы ДУ. 

Следует заметить, что в современных РКН управление ДУ (как и 
большинством других систем и агрегатов) реализуется с помощью 
бортовых вычислительных машин (БЦВМ ) .  Для управления парамет
рами ДУ требуется предварительное преобразование непрерывной 
информации о протекании рабочих процессов в дискретную цифро
вую информацию (рис. 1 9 .7) .  Такое преобразование происходит в 

Усилитель
преобразователъ 

Исполнительные 
органы 

Внешние 
возмущения 

Аналоrо-цифровой 
преобразователъ 

Рис. 19.7. Упрощенная схема управления параметрами ДУ 
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блоке аналого-цифрового преобразующего устройства. Сама БЦВМ , 

лолучив конечное число сигналов о состоянии процессов в ДУ, фор
мирует на выходе конечное число решений после сравнения входных 

сигналов со значениями, соответствующими программным. Выход
ная дискретная информация снова преобразуется в непрерывный 
аналоговый сигнал с помощью цифрааналогового преобразователя и 
nосле соответствующего усиления передается на исполнительные 

органы (регуляторы).  
Останов ЖРД, как и запуск, относится к режимам с существенным 

влиянием нестационарности процессов и характеризуется такими же 
лроблемами в части его описания, и так же, как запуск двигателя, яв
ляется объектом тщательной экспериментальной отработки . При 
этом процесс останова исследуется с двух позиций: во-первых, с по
зиции выполнения требований по достижению РКН ее конечных тра
екторных параметров, т.е. формирования потребного импульса тяги с 
необходимой точностью; во-вторых, с позиции безаварийного проте
кания процесса останова. 

Следует отметить, что сам процесс останова по отношению к за
даче формирования потребного импульса тяги является помехой. 
Действительно, момент времени, прогнозируемый с помощью ре
гулятора кажущейся скорости, для формирования команды на ос
танов двигателя исходит из фактического условия достижения тре-

Рк с 
'!:кон 

/0 д = j P(t)dt 
Т ком 

I I I  

Рис. 19.8. Характер изменения давления в камере сгорания в функции времени при 
выключении двигателя [ 19.5] : 
Рк с nom - номинальное значение давления в камере сгорания; t ком , t кон - момент 
nодачи команды на выключение двигателя и конец интервала интегрирования 
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буемой конечной скорости . После реал изации этой команды (n0_ 
сле закрытия главных тоnливных клаnанов) двигатель формирует 
доnолнительный имnульс тяги в результате догорания тоnлива, ос
тавшегося в его nолостях за клаnанами.  После закрытия главнь1х 
тоnливных клаnанов nроцесс оnорожнения заклаnанных полостей 
двигателя от оставшегася в них топлива происходит nри значитель
ных градиентах изменения давлений и температур , которые вызы
вают попеременное изменение фазового состояния топлива. В этих 
условиях процесс догорания остатков топлива складывается хао
тично, а формируемый этим процессом импульс тяги ,  который 
принято называть импульсом последействия lnд двигателя ( И ПД) , 
во многом будет носить случайный характер. На рис. 1 9 . 8  представ
лено характерное изменение давления в камере сгорания, где мож
но выделить три наиболее значимых участка, изменение на каждом 
из которых оnределяется различными факторами. Наличие первого 
участка и его продолжительность связаны в основном с запаздыва
нием фактического времени перекрытия клапанов по отношению 
ко времени генерирования команды на останов. Второй участок, 
характеризующийся резким спадом давления по близкому к экспо
ненциальному закону, соответствует этапу опорожнения камеры 
сгорания двигателя от продуктов сгорания топлива. Третий участок 
соответствует этапу заполнения камеры сгорания паражидкостной 
эмульсией из форсуночных полостей и ее воспламенению от кон
такта с нагретой поверхностью стен камеры и завершается выпари
ванием остатков топлива, когда уровень давления в камере сгора
ния снижается до величины,  соответствуюшей 5 % от номинально
го значения. Процесс горения на этом этапе хаотичен и практиче
ски непрогнозируем. И менно этот участок в наибольшей степени 
влияет на неопределенность И ПД. 

В инженерной практике сформировались несколько подходов к 
уменьшению и стабилизации И ПД с целью увеличения точности вос
произведения потребного импульса: 

• установка главных клапанов как можно ближе к форсуночной 
головке ;  

• понижение режима работы двигателя перед формированием ко
манды на выключение двигателя (рис. 1 9 .9 , а) ;  

• опережающее выключение основной камеры сгорания двигателя 
и перенос окончательного формирования потребного импульса тяги 
на рулевые двигатели с последующим их выключением (рис. 19 .9 ,  б); 

• организация продувки заклапанных полостей двигателя с дрена
жам остатков топлива в баках, что препятствует попаданию остатков 
топлива из заклапанных полостей в камеру сгорания, исключая тем 
самым из состава И ПД третий участок; 
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Рис. 19.9. Примеры элементов циклограммы при выключении двигателя (тяги в функции времени) [ 19.5] :  

't 

а - ступенчатое изменение режима работы ДУ перед выключением двигателя; б - перенос команды выключения ДУ на 
рулевые двигатели; в - компенсация ИПД тормозными двигателями или использованием газов наддува из топливного 
бака; Pnom ,  Рmш ,  Ррул - номинальная тяга, пониженный уровень тяги и тяга рулевых двигателей соответственно; 

� 'tост о • ком - момент подачи команды на выключение двигателя и момент вьщачи команды на переход на пониженный ypo-
U: вень тяги соответственно 



• компенсация И ПД путем включения тормозных двигателей или 
использование газа наддува из топливных баков, создающих импульс 
тяги той же величины, но с обратным знаком (рис . 1 9.9 , в) . 

Если ДУ включает в свой состав несколько двигателей , то при их 
отключении возможно угловое возмущение отработавшей ступени 
вследствие неизбежного разброса спада тяги отдельных двигателей. 
Это возмущение приведет к поперечному относительному перемеще
нию плоскостей стыка последовательно расположенных ступеней при 
их разделении и к недопустимым соударениям. 
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Глава 20 

СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ РКН 

Требования к системе управления. Система наведения. Регулятор 

кажущейся скорости. Система управления расходованием топли

ва. Система угловой стабилизации. Органы управления 

Управление РКН предполагает управление функционированием 
ее компонентов с целью достижения заданных значений кинематиче
ских параметров в конце активного участка. РКН как сложная техни
ческая система содержит в своем составе множество компонентов, 
проявляющих свои свойства в динамике, т.е .  являющихся динамиче
скими системами , что предопределяет наличие соответствующих фи
зической природе компонентов систем управления их функциониро
ванием или состоянием. На эти системы возлагаются множество 
функций, включая предстартовую проверку взаимодействия всех под
систем РКН, контроль предпусковой готовности, запуск, управление 
движением, контроль за состоянием многочисленных систем и агре
гатов и выдачу команд, обеспечивающих заданную последователь
ность их согласованных действий.  Всю совокупность систем можно 
условно разделить на две категории: системы управления конечными 
параметрами траектории движения, которые принято называть цен
тральными, и локальные системы. 

К центральным относятся системы, в функции которых входит 
управление движением РКН : 

• система наведения, обеспечивающая управление движением 
центра масс и разделение ступеней; 

• система угловой стабилизации,  обеспечивающая управление 
движением вокруг центра масс. 

К локальным системам управления, набор которых является инди
видуальным для каждой конкретной РКН, относятся практически все 
функциональные системы РКН (ДУ, системы энергопитания, систе
мы обеспечения теплового режима и т.д. ) .  

Между центральной и локальными системами управления сущест
вует определенная связь. В частности, система наведения, в части 
уПравления движением центра масс, включает в себя элементы (регу
лятор кажущейся скорости, систему опорожнения баков и др. ) ,  отно
сящиеся к двигательной установке; а система угловой стабилизации 
включает в себя,  как правило, рулевые двигатели и сопла, которые 
также являются составной частью ДУ. 
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Реализация управления РКН обеспечивается множеством уст
ройств и агрегатов автоматики - бортовой аппаратурой системь1 
управления , часть которой размещена в приборном отсеке , а осталь
ная распределена по компонентам аппарата. 

Одними из основных требований к бортовой аппаратуре систе.мь1 

управления являются требования по точности выведения РКН на ор
биту, которые задаются допустимыми значениями среднеквадратич
ных отклонений параметров орбиты, в первую очередь высоты в ле
ригее , высоты в аnогее и наклонения. Полный же перечень требова
ний очень объемен и многообразен.  В качестве иллюстрации ниже 
представлены наиболее характерные требования. В частности, борто
вая аппаратура системы управления должна обесnечивать: 

• nроведение автономных и комплексных проверок алларатуры 
на техническом комплексе в автоматическом режиме с контролем ра
ботоспособности всех резервированных каналов СУ с помощью на
земной автоматизированной системы управления; 

• взаимодействие с системами, обеспечивающими nодготовку 
пуска и пуск РКН; 

• решение задач уnравления средствами термостатирования и ло
жаробезоласности; 

• автономное лрицеливание РКН, nри этом продолжительность 
автономного лрицеливания не должна влиять на общее время подго
товки РКН к пуску; 

• ввод и контроль ввода полетного задания, хранение полетного 
задания в nределах срока эксплуатации ; 

• обесnечение устойчивого движения РКН; 
• ограничение поперечных нагрузок на корnус РН в зоне больших 

скоростных наnоров nри ветровом воздействии; 
• уnравление работой двигателей и пневмогидравлических сис

тем nодачи топлива в соответствии с циклограммой и nолетным за
данием; 

• реализацию алгоритмов системы уnравления расходованием 
топлива и вьщачу необходимых команд в соответствии с ними, в том 
числе для наиболее лолной выработки запасов топлива; 

• терминальное уnравление с обеспечением энергетически опти
мальных траекторий выведения полезного груза; 

• определение аварийных ситуаций в СУ, nрием сигналов аварий
ных ситуаций от смежных систем и обесnечение выполнения аварий
ных программ.  

Из всего многообразия систем ниже будут рассмотрены системьi 
уnравления движением РКН, прежде всего системы, обесnечивающие 
уnравление направлением и величиной тяги двигателей как силы, фор
мирующей траекторию движения с учетом реальных условий полета. 
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В реальных условиях полет и управление РКН на активном уча

стке траектории проходят при воздействи и внешних сил ,  меняю

lllихся температур и плотности атмосферы, ветровых возмущений 
атмосферных условий и других возмущающих факторов. Одним из 
таких факторов являются колебания жидкого наполнения топлив
ных баков ,  возникающие в результате всего спектра внешних воз
действий .  Кроме того, при движении РКН постоянно меняется по
ложение ее центра масс , которое в значительной степени определя
ет ее устойчивость. 

Движение современных РКН формируется относительно непод
вижной системы координат, которая физически материализуется с 
помощью гиростабилизированной платформы или математически 
моделируется (в бесплатформенной системе) с помощью информа
ции с установленных на борту датчиков угловых скоростей и линей
ных ускорений, обрабатываемой в бортовом компьютере с использо
ванием соответствующих программных средств. В силу этого такие 
системы управления называют инерциальными. 

Система наведения должна обеспечить кинематические параметры 
движения в момент окончания активного участка, удовлетворяющие 
допустимым отклонениям параметров орбиты выведения. Команды, 
выдаваемые системой наведения, могут быть либо запрограммиро
ванными заранее (при использовании СУ с управлением по жестким 
траекториям) , либо могут вырабатываться в процессе полета на осно
вании его текущих условий (при использовании СУ с управлением по 
<<гибким» траекториям). На рис. 20. 1 схематично представлены траек
тории РКН при реализации каждой из этих систем. 

у К Vк = v np у 

траектория 

Запрограммированная 
траектория 

о 
а) 

х 
б) 

х 

Рис. 20. 1 . Упрощенные схемы «жесткой» (а) и «mбкой» (б) траекторий: 
К- конец активного участка; v к - скорость в конце активного участка; v пр - про
грамммое значение скорости в конце активного участка; К1 , К2 , К3 - варианты 
конца активного участка; v к 1 , v к 2 , v к 3 - скорости в конце различных вариантов ак
тинного участка 
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Система управления при формировании «жесткой•> траектории ха
рактеризуется тем,  что изменение угла тангажа по времени рассчиты
вается заранее и закладывается в программное устройство, работаю
щее по сигналам от бортовой системы отсчета времени, в виде неиз
менной в полете функции u = f(t). 

Непременным условием при этом является поддержание заданно
го изменения продольной перегрузки РКН или,  обычно, ее интеграла 
по времени - так называемой <<кажущейся скоростИ>> (скорость, ко
торую бы РН приобрела в полете в условиях прямолинейного полета 
и при отсутствии тяготения) : 

(20. 1 ) 

где Р - текущее значение тяги ДУ; Х - лобовое аэродинамическое 
сопротивление; т - текущее значение массы РКН; g0 - ускорение 
свободного падения на уровне моря. 

Контроль за величиной этой скорости обеспечивается регулятором 

<<кажущейся скорости» (РКС) . Принципиальная схема РКС показана 
на рис. 20.2 . После интегрирования сигнала измерителя кажущегося 
ускорения (которым обычно является ньютонометр) в каждый мо
мент становится известна скорость продольного движения РКН. Све
дения о скорости подаются на блок сравнения, в который заложена 
расчетная программа изменения скорости на участке активного поле
та. В блоке сравнения сопоставляются фактическая и расчетная ско-

Интегратор 
кажущей с я 
скорости 

Программная 
скорость 

Блок 

Усилитель
преобразователь 

a(t) сравнения 

Измеритель 
кажущейся 
скорости 

р 

Исполнительный 
орган (дроссель) 

Двигатель р 

Рис. 20.2. Функциональная схема системы регулирования «кажущейся скорости» 
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расти и на выходе формируется сигнал рассогласования , который по
сле иреобразования и усиления конвертируется электродвигателем в 
угловой поворот его ротора. Ротор электродвигателя связан с дроссе
лем, дозирующим в двигателе расход рабочего тела на турбину ТНА. 
в зависимости от знака рассогласования скоростей дроссель либо от
I<Рывается ,  либо закрывается на величину, соответствующую модулю 
сигнала рассогласования. При этом изменяются расход топлива в ка
меру сгорания и тяга двигателя. Изменение тяги приводит к измене
нию ускорения РКН , а значит, и кажущейся скорости. Последующее 
сравнение ее со значением программной скорости позволяет оцени
вать действие системы и вырабатывать новый сигнал поправки. 

Аналогичный алгоритм заложен и в работу систем регулирования 
нормальной и боковой составляющих скорости с тем различием, что 
управление осуществляется не за счет изменения тяги маршевых дви
гателей,  а за счет исполнительных органов управления. 

РКС заканчивает свою работу, как только фактическая скорость в 
пределах допускаемых отклонений сравняется с требуемой конечной 
скоростью. В этот момент система РКС формирует команду на оста
нов двигателей,  по которой соответствующие исполнительные ко
манды подаются на главные топливные клапаны ,  прекращающие по
дачу топлива в камеру сгорания. С учетом импульса последействия и 
двухступенчатого характера останова команда на останов двигателя 
может быть сформирована несколько раньше, чем фактическая ско
рость будет равна конечной расчетной скорости. В реальных условиях 
эксплуатации неизбежны отклонения параметров, влияющих на ра
боту упомянутых выше устройств. Это может быть вследствие по
грешностей в заправке баков и уровнемеров, разбросов величины 
массы конструкции РН, удельного импульса тяги и т.д. Для гаранти
рованного заданного времени работы каждой ступени при неблаго
приятном воздействии каждого из факторов требуется дополнитель
ный запас топлива - гарантийный запас. 

Преимуществом принцила «жесткого» управления являются ма
лые отклонения кинематических параметров движения в момент вы
ключения двигателя. Однако этому принцилу присущи и недостатки, 
наиболее существенные из которых следующие: 

• большое число высокоточных каналов управления и соответст
венно увеличенная масса бортовых систем управления,  мощных ис
полнительных органов, источников энергопитания и пр.  Поэтому 
при согласовании характеристик системы управления следует стре
миться к минимально необходимому числу управляемых параметров 
и необходимости поддержания строго заданного значения суммарной 
тяги ДУ, что ограничивает возможности перевода неисправных дви
гателей на щадящий режим или их выключения; 
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• невозможность полного использования остатков топлива на 
промежуточных ступенях РКН. Полное использование остатков тоn
лива предусматривает случайный разброс скорости в момент разделе
ния ступеней, что недопустимо при <<жестком>> управлении.  Разделе
ние же ступеней при гарантированном значении скорости связано с 
введением на ракетных блоках промежуточных ступеней гарантийных 
запасов топлива, а для твердотопливных двигателей еще и систем от
сечки тяги, что невыгодно для обеспечения максимальной полезной 
нагрузки; 

• необходимость более мощных и ,  следовательно, с больщей мас
сой исполнительных органов управления РН. Это связано с режимами 
работы в условиях ветрового воздействия на больших углах атаки и т.д. 

Системы управления при формировании <<гибких» траекторий 
(рис. 20.3 )  вместо поддержания программных значений параметров 
движения предусматривают вычисление их в каждый текуший мо
мент полета, и движение РКН оценивается по изменению заранее 
выбранного функционала, отражающего связь между замеряемыми и 
интересующими параметрами движения. 

ни е Внеш 
возмущ ения 

-

БЦВМ 
Ан алого-цифровой 

преобразователь 

Усилитель- Средства измерения 
преобразователь параметров движения 

Исполнительные 
органы управления 

РКН 

Параметры 
движения 

Рис. 20.3. Упрощенная функциональная схема управления параметрами движения 
при формировании <<mбких>> траекторий 
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Команда на отсечку двигателей последней ступени вырабатывает
ся по достижению этим функционалом заданного значения, которому 
соответствует не определенная точка траектории с заранее известны
ми координатами (как в <<жесткой>> СУ) , а одна из возможных точек 
0трезка заданной траектории (трубки траекторий). 

Выполнение этих операций требует использования БЦВМ. Такой 
nодход используется не только на РКН с РДП, где БЦВМ уже давно 
нашла широкое применение, но и с некоторых пор на РКН с ЖРД, где 
ее использование может дать значительный выигрыш в энергетике. Ее 
можно использовать при многодвигательных ДУ с резервированием 
двигателей, а также в случаях, когда от РКН требуется сложный маневр, 
связанный с особыми требованиями к выведению полезных грузов (на
пример, выведение одной РКН нескольких КА на разные траектории). 

Поскольку «гибкая» СУ в отличие от «жесткой» не предъявляет 
требований к гарантированному времени работы ступеней, то все сту
nени, кроме последней, могут работать до полного выгорания топли
ва. Гарантийный запас топлива при этом помещается только на по
следней ступени,  при полете которой и компенсируются влияния воз
мущений, вызванных вышеупомянутыми факторами (погрешности 
заправки, разброс массы конструкции и т.д. ) .  В целом гарантийный 
запас топлива для РКН с <<гибкой» системой управления может быть 
на 30 .. .40 % меньше, чем для РКН с <<жесткой>> системой управления. 

Существенным недостатком <<гибкой>> системы управления является 
неопределенностъ времени и параметров в конце работы ступеней, так 
как влечет за собой увеличение районов возможного падения ступеней 
и связанных с этим неудобств и потерь для земледелия и судоходства. 

Изложенные соображения объясняют все более широкое исполь
зование <<гибких>> принцилов управления в современных РКН. 

Система управления траекторией движения предусматривает так
же контроль текущей массы РКН, осуществляемый системой управле

ния расходованием топлива (СУРТ) . 
Функционирование СУРТ нацелено на наиболее полное исполь

зование запасов топлива по критерию минимума потерь в конечной 
массе РН.  Эта общая проблема для всех систем РН в данном случае 
сводится к решению двух задач, заключающихся: 

• в синхронизации расходов окислителя и горючего работающих дви
гателей путем авгоматического изменения соотношения расходов компо
нентов топлива через двигатель, чем обеспечивается одновременная вы
работка компонентов к моменту выключения двигательной установки; 

• в максимально возможной выработке топлива из баков нижних 
ступеней, что реализуется за счет проrнозирования времени окончания 
выработки компонентов топлива на основании имеющейся информа
ции от датчиков уровня системы управления расходованием топлива. 
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Благодаря наличию системы управления расходованием топлива 
представляется возможным: 

• снизить гарантийные запасы топлива; 
• снизить требования к точности соотношения компонентов топлива; 
• снизить требования к точности заправки топливных баков. 
Системы управления расходованием топлива могут быть построены 

на различных принцилах измерения количества компонентов топлива 
и отличаются многообразием,  которое, в первую очередь, определяется 
особенностями конструктивной компоновки РН. Опыт разработки 
систем управления расходом топлива показал, что наиболее эффектив
но использование в этой системе безрасходомерной дискретной систе
мы. В такой системе с помощью дискретных датчиков фиксируются 
моменты прохождения зеркалом жидкости наперед заданных уровней. 
В качестве информации о процессе регулирования используются сиг
налы о рассогласовании объемов в функции времени в виде разности 
времени прохождения уровней окислителем и горючим. 

После формирования сигнала о рассогласовании бортовая вычис
лительная машина определяет величину управляющего воздействия 
системы управления расходованием топлива. 

1 

3 

2 
4 

5 

Исполнительные 
органы 

управления 

Рис. 20.4. Структурная схема CYPf: 

Аналого
цифровой 

преобразователь 

1- бак окислителя; 2 - бак горючего; 3- датчик уровня окислителя; 4- датчик уровНЯ 
горючего; 5- дроссель в маrисч>али окислителя; 6- дроссель в мarиClJ)aJIИ горючего 
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Структурная схема системы управления расходованием топли

ва представлена на рис .  20 .4 .  В состав такой системы обычно 

входят:  
• датчики J, 4 уровня компонентов в баках окислителя и горючего; 
• преобразовательно-вычислительное оборудование, предназна

ченное для преобразования сигналов, поступающих от датчиков уров
ня , и вьщачи управляющих воздействий на приводы системы, а также 
для формирования команды на выключение двигателей при полной 
выработке одного из компонентов; 

• приводы, установленные на маршевых двигателях (чаще всего 
электромеханические или электрогидравлические) ; 

• исполнительные устройства (дроссели) 5, 6, размещенные в ма
гистрали одного из компонентов. 

Датчики системы предназначены для вьщачи информации о коли
честве компонента в баке в определенные моменты времени . По 
принцилу действия датчики могут быть емкостными, индуктивными, 
ультразвуковыми и высокочастотными. 

Система управления расходованием топлива должна обеспечивать 
погрешность синхронизации расходованием компонентов топлива и 
погрешность относительного отклонения запаса топлива, не превы
шающую десятых долей процента от их номинальных значений. Как 
правило, к числу основных параметров системы управления расходо
ванием топлива относят: 

• величину регулирования коэффициента соотношения компо
нентов; 

• величину рассогласования уровней компонентов в момент вы
ключения двигателей; 

• логрешиость определения момента полной выработки компо
нентов. 

Непосредственное влияние на формирование алгоритма функцио
нирования системы управления расходованием топлива оказывают 
ряд факторов, в частности: 

• предельные отклонения заправляемого запаса компонентов топ
лива; 

• предельное отклонение достартового расхода компонентов; 
• изменение среднемассовой температуры компонента с момента 

окончания принудительной корректировки уровня до срабатывания 
контакта подъема; 

• предельные значения отличия доли паровой фазы в компоненте 
от заправляемого запаса в бак; 

• логрешиость настройки двигателя; 
• погрешность срабатывания чувствительных элементов датчиков, 

в том числе при изменении расхода; 
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• погрешность осреднения уровня компонента в успокоителе дат
чика; 

• погрешность осредненного уровня из-за среднечастотных коле
баний уровня топлива в баках. 

Систематическое отклонение вектора кажущегося ускорения от 
продольной оси РН вызывает перекос <<зеркала» жидкости в баках 
и приводит тем самым к появлению систематической составляю
щей погрешности определения объемов компонентов по датчикам 
системы управления расходом топлива. Для снижения влияния 
этого фактора датчики снабжаются длинными успокоителями уров
ня в виде изогнутых трубок (<<УСОВ>> )  и компонуются в баке таким 
образом, чтобы за счет многоканальиости сигнала появилась воз
можность дополнительной его фильтрации. В табл. 20. 1 приведены 
характеристики систем управления расходом топлива нескольких 
российских РКН. 

В основе угловой стабилизации лежит метод измерения и отра
ботки отклонений углов тангажа, рыскания и крена и ,  соответст
венно, управления органами управления СУ в зависимости от из
меренных значений названных углов, а также скоростей и ускоре
ний их изменений. На рис. 20. 5 приведена обобщенная функцио
нальная схема системы угловой стабилизации по одному из кана
лов управления вектором тяги ДУ. Объектом управления в этой 
системе является РКН, а регулируемой величиной - угол отклоне
ния оси РКН от заданного положения. В состав регулятора входят: 
измерители углов и угловой скорости (обычно выполняемые в виде 
гироскопических приборов) , суммирующее устройство, электриче
ский усилитель (в  виде поляризованного реле ) ,  исполнительные 
органы управления. 

При отклонении оси РКН от положения, заданного программой,  
измерители угла и угловой скорости фиксируют это отклонение, и на 
выходе измерителей появляются напряжения, пропорциональные от
клонениям. В результате сравнения этих напряжений с программным 
напряжением на выходе из суммирующего устройства формируется 
сигнал управления. Этот сигнал подается на поляризованное реле, а 

Программное 
изменение 

Рис. 20.5. Функциональная схема снетемы угловой стабилизации (по каналу угла 
тангажа) 
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Таблица 20. 1 
Характеристики систем управления расходованием топлива некоторых отечественных РКН 

Характеристики системы 
Тип РКН 

Наименование системы Решаемые задачи Тип датчика Тип вычислителя 

<<КОСМОС>> Система одновременного Автоматическое под- Индуктивный уров- Аналоговый в 
<<ЦИКЛОН>> опорожнения баков держание постоянного немер дискретного составе ДУ 

(СООБ) массового соотноше- типа 
ния компонентов топ-
л ива 

<<ВОСТОК>> Ступень 1 - система опо- 1 .  Одновременная Емкостной уровне- Аналоговый в 
<<СОЮЗ>> рожнения баков и син- выработка окислите- мер дискретного типа составе СУ 

хронизации (СОБИС) ля и горючего из ба-
ков РН 
2 .  Одновременная 
выработка топлива из 
всех работающих 
блоков РН 

Ступень 11 - система опо- Одновременная выра- Емкостной уровне- Аналоговый в 
рожнения баков (СОБ) ботка окислителя и го- мер дискретного типа составе СУ 

рючего из баков 11 сту-
пени 

Ступень III - система ре- Автоматическое под- Расходомер непре- Аналоговый в 
гулирования соотношения держание постоянного рывного типа составе СУ 
компонентов (РСК) массового соотноше-

ния компонентов 



id Окончание табл. 20. 1 
00 

N2 Характеристики системы 
п/п Тип РКН 

Наименование системы Решаемые задачи Тип датчика Тип вычислителя 

3 «Протон-К» СОБ Автоматическое поддержание 1 ступень - емко- Аналоговый в 
постоянного массового соот- стной уровнемер составе СУ 
ношения компонентов дискретного типа 

1 1 ,  III ступени -
индуктивный 
уровнемер дис-
кретного типа 

4 <<Зенит>> Система управления 1. Программное управление из- Индукционный БЦВМ СУ РН 
расходованием топлива менением коэффициента массо- уровнемер дис-

вого расхода кретного типа 
2. Минимизация остатков ком-
понентов тоrтива в баках к мо-
менту выключения двигателя 

5 <<Энергия>> Система управления 1 .  Программное управление из- Емкостной уров- БЦВМ СУ РН 
расходованием топлива менением коэффициента мае- немер дискретного 

сового расхода типа 
2. Минимизация остатков ком-
понентов топлива в баках к мо-
менту выключения двигателя 
3 .  Синхронизация выработки 
компонентов топлива из од-
новременно работающих ра-
кетных блоков 

-- - - -------- -- -- --



затем, с учетом знака и в усиленном виде, формируется на выходе 
сигнал на рулевой привод органа управления. Благодаря последую
rцему отклонению органов управления, пропорциональному модулю 
управляющего сигнала и образовавшемуся в результате этого управ
ляющему моменту относительно центра масс , устраняется возникшее 
отклонение оси РКН. 

Работа системы утловой стабилизации осложняется тем, что РКН 
обладает определенной упругостью корпуса, а в РН с ЖРД - еще и 
жидким наполнением, составляющим до 90 % от стартовой массы. 
В результате РКН как сложная динамическая система колеблется в 
полете с множеством форм, из которых несколько низших форм нуж
даются в учете и парправании из-за высокой интенсивности и ведо
пустимого влияния на работу СУ. Число учитываемых форм состав
ляет в среднем от 3 до 6, а для тяжелых ракет доходит до 1 3 .  С колеба
ниями борются не только их фильтрацией в системе утловой стабили
зации ,  но и их демпфированнем путем установки в баках продольных 
и поперечных перегородок, вызывающих рассеивание энергии колеб
лющейся жидкости. 

Как совокупность устройств, обеспечивающих управление движе-
нием, СУ включает в свой состав: 

• инерциальный измерительный комплекс; 
• цифровой вычислительный комплекс; 
• усилители-преобразователи команд; 
• силовые приводы органов управления; 
• органы управления (воздушные рули,  рулевые двигатели 

и т.д. ) . 
Инерциальный измерительный комплекс, являющийся ядром со

временной системы управления движением, с помощью измерителей 
ускорений (акселерометров) и датчиков утлов обеспечивает получе
ние на борту РКН информации об утловых и линейных параметрах 
движения ракеты в образованной на борту неподвижной системе ко
ординат, которая физически материализуется с помощью гиростаби
лизированной платформы или математически моделируется (в бес
платформенной системе) с помощью информации с установленных 
на борту датчиков утловых скоростей и ускорений,  обрабатываемой в 
бортовом компьютере с использованием соответствующих программ
ных средств. 

Программвые значения перегрузок и углов ориентации хра
нятся (или  формируются по алгоритмам системы наведения) в 
бортовом вычислительном комплексе,  где они сопоставляются с 
результатами измерений ,  а рассогласование между программной 
информацией и информацией о фактическом движении РКН 
ареобразуется в сигналы,  которые после соответствующего пре-
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образования и усиления поступают к исполнительным органам 
системы управления . 

В современных РКН функции бортового вычислительного ком
плекса не ограничиваются задачами управления движением - в его 
функции также входит контроль состояния и прогноз работоспособ
ности основных агрегатов систем аппарата. В частности , в его функ
ции входит периодический контроль: 

• исправности бортовых электрических цепей, включая цепи пи
росредств на поиижеиных режимах; 

• функционирования рулевых приводов,  клапанов и другой бор
товой автоматики по программам, не приводящим к необратимым 
операциям ;  

• температуры и давления в отсеках с криогенными компонента
ми и других отсеках РКН; 

• собственных частот конструктивных элементов, косвенно сви
детельствующих об их исправности; 

• параметров аварийности (превышение пределов допустимых уг
ловых отклонений РКН, мерасчетный спад тяги и др. )  с формирова
нием команды на аварийное прекращение полета. 

В качестве органов управления у РКН с ЖРД могут использоваться: 
аэродинамические рули; маршевые двигатели; рулевые двигатели;  га
зоструйные сопла. 

У РКН с РДТТ набор используемых органов управления несколь
ко шире и включает, кроме вышеупомянутых, также устройства для 
вдува газа или жидкости в закритическую часть сопла, дефлекторы, 
поворотные насадки, интерцепторы и др. 

Аэродинамические рули не могут быть использованы в качест
ве основных органов управления на всем активном участке полета 
РКН , так как в начале полета скоростной напор невелик из-за ма
лой скорости полета, а к концу полета первой ступени из-за ни
чтожной плотности атмосферы. Поэтому они используются лишь 
в качестве вспомогательного устройства в комбинации с другими 
видами (например,  с рулевыми двигателям и  у РКН « Восток>> ) .  
Кроме того, аэродинамические органы управления нашли приме
нение на крылатых ступенях многоразовых РКН на этапе их воз
вращения на Землю (космический самолет << Буран>> ,  космический 
самолет Space Shuttle) .  

Формы использования двигателей в качестве органов управления 
весьма многообразны .  Использование для создания управляющих 
моментов маршевых двигателей характерно для первых ступеней 
РКН (и вторых для трехступенчатых РКН) ,  когда потребные управ
ляющие моменты из-за значительных возмущающих моментов при 
движении в атмосфере достигают больших значений. Однако возмож-
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Рис. 20.6. Варианты использования двигателей в качестве органов управления 
движением относительно центра масс 
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ности управления по всем каналам управления (тангажу, рысканию и 
крену) с использованием только маршевых двигателей ограничены. 
Так, если в составе ДУ имеется только один маршевый двигатель 
(рис . 20.6, а) ,  даже при использовании для него карданного подвеса, 
чтобы обеспечить управление по крену, необходимо предусмотреть 
соответствующие двигатели. Использование в таком случае управ
ляющих двигателей позволяет решать задачи управления при непод
вижном маршевом двигателе.  При наличии в составе ДУ двух 
(рис. 20.6 ,  б) и более двигателей уже возможно управление по всем 
трем каналам управления без использования управляющих двигате
лей; при этом в случае с двумя двигателями обязательно использова
ние карданного подвеса, а для случаев с тремя двигателями и более 
достаточно использования качания камеры сгорания вокруг одной 
оси посредством одноосного шарнирного подвеса. В отечественной 
практике часто встречаются ДУ с четырьмя двигателями (рис. 20.6, в) ,  
что чрезвычайно удобно для использования их для управления по 
всем трем каналам управления. При большом количестве двигателей 
(более четырех) достаточно использовать качание только четырех из 
них. При числе двигателей начиная с четырех возможно также управ
ление с использованием их дросселирования (рис. 20.6, г) . При этом 
если проблема управления по каналам тангажа и рыскания решается 
достаточно просто, то для управления по крену необходима соответ
ствующая ориентация их осей качания по отношению к продольной 
оси РКН. 

Использование в качестве органов управления рулевых двигателей 
существенно упрощает конструктивную схему ДУ, позволяя отказать
ся от сложного карданного подвеса и даже одноосного шарнирного 
подвеса для маршевых двигателей. Наиболее рациональным в этом 
случае представляется использование четырех рулевых двигателей с 
одноосным шарнирным подвесом. Использование двигателей с шар
нирным подвесом обеспечивает возможность плавного изменения 
управляющих моментов и эффективное использование их тяги. 

Следует отметить, что использование маршевых двигателей в каче
стве органов управления является наиболее выгодным по энергетиче
ским соображениям, так как при равных потребных управляющих 
моментах расход топлива в этом случае благодаря более высокому 
удельному импульсу (по сравнению с рулевыми двигателями) и отно
сительно неболъшим потребным углам отклонения (2 . . .  8·)  будет ми
нимален.  Однако решение проблемы управления таким образом 
сдерживается усложнением крепления двигателей, особенно в случае 
карданного подвеса, когда кроме усложнения и утяжеления крепле
ния самого двигателя требуется внимание к размещению силъфонов 
топливных магистралей. 
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Использование рулевых двигателей ,  в том числе и в комбинации с 
маршевыми,  кроме упрощения конструктивной схемы ДУ может 
быть полезно для обеспечения других требований. В частности, такое 
использование рулевых двигателей особенно эффективно на послед
них ступенях, когда для повышения точности по конечной скорости 
маршевые двигатели выключаются с некоторым опережением по 
сравнению с рулевыми двигателями , которые из-за существенно 
меньшей тяги и меньшего импульса последействия обеспечивают бо
лее точное значение конечной скорости. Кроме того, рулевые двига
тели в составе верхних ступеней, начиная со второй, могут использо
ваться в системе разделения ступеней для увода запускаемой ступени 
от отработавших ускорителей предьщущей ступени,  а также в системе 
обеспечения запуска (при <<холодном>> разделении ступеней).  В случае 
использования в составе ДУ двигателей открытой схемы представляет 
интерес использование для создания управляющей реактивной силы 
отработавших в турбонасосмом агрегате газов, направляемых в непод
вижно закрепленные сопла. Перераспределением этих газов между 
соплами можно плавно изменять управляющие моменты от нуля до 
максимальных значений. Наиболее целесообразно использовать та
кое решение для управления по каналу крена. 

Органы управления являются исполнительными органами СУ, не
посредственно воздействующими на пространствеиное положение 
РКН , формируя таким образом траекторию ее движения и обеспечи
вая достижение требуемых значений кинематических параметров 
конца активного участка. Это достигается за счет создания управляю
щих моментов относительно трех главных осей, проходящих через 
центр масс. Потребная величина управляющих моментов является 
суммой двух частей: 

• стабилизирующие моменты для парирования возмущений, вы
званных внешними (аэродинамическими) силами и тягой двигателей 
за счет плеча, обусловленного смещением центра масс аппарата или 
смещением вектора тяги вследствие технологических поrрешностей 
их установки,  либо вследствие деформации корпуса РКН в полете; 

• моменты для создания угловых ускорений с целью ориентации 
РКН в заданном направлении. 

Наиболее существенными для атмосферного участка полета явля
ются ветровые возмущения . Расчетный возмущающий момент может 
быть представлен как 

Мвоз = kMw , (20.2) 

где М w - возмущающий момент от действия ветра; k - коэффици
ент запаса, учитывающий остальные возмущающие факторы. 
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Рис. 20.7. Схема действующих на РКН сил и моментов (в плоскости танrажа) 

С учетом обозначений на рис. 20.7 получаем: 

(20.3)  

(20.4) 

где с: - производпая нормальной силы по углу атаки; Sм - ruющадь 
сечения миделя; �a.w - приращение угла атаки за счет действия ветра: 

W sinO 
�а. w = arctg , 

v + W cose 

где е - траекторный угол. 

(20.5) 

(20.6) 

Управляющий момент в предельном случае будет определяться про
граммным моментом тангажа М пр и возмущающим моментом М воз

: 

MTmax = Мпр + М воз •  
(20.7) 

Так как М пр << М воз и,  кроме того, когда М воз достигает макси
мального значения, М пр � О, то в оценочных расчетах можно считать, 
ЧТО MTmax � М  воз •  

Для верхних ступеней , активный участок движения которых 
происходит вне атмосферы, потребный управляющий момент оп-
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ределяется разбросом центровки ступени,  случайными отклонения
ми тяги от центра масс ступени вследствие поrрешностей установ
ки двигателя и др. 

Управляющий момент в большинстве случаев может быть пред
ставлен следующим выражением: 

(20.8) 

где М� - производмая управляющего момента по углу отклонения 
органов управления;  8 - угол поворота органа управления . 

Физический смысл производной управляющего момента в зависи
мости от вида органов управления будет различным: 

• при управлении за счет отклонения маршевых двигателей 
М� = Рхуп , где Р - тяга отклоняющихся двигателей ;  хуп - расстояние 
от оси качания двигателя до центра масс; 

• при управлении аэродинамическими рулями М� = C:qsxyп , где 
с: , q, S - производмая коэффициента подъемной силы по углу атаки, 
скоростной напор, площадь руля в плане соответственно; 

• при управлении за счет отклонения рулевых двигателей 
мб - Р. sin8 

z - РхР -8-. 
Выражение для управляющего момента в случае использования 

для формирования управляющего момента по каналу тангажа за 
счет дросселирования маршевых двигателей может быть представ
лено в виде 

м z = LР;Ууп ; (АР) ' 
п р i 

(20.9) 

где ( �) ; - относительное управляющее усилие i-го дросселируемо-

го двигателя; Ууп ; - проекция на плоскость тангажа расстояния от 
центра масс до направления тяги i-го дросселируемого двигателя; n -
количество дросселируемых двигателей. 

Представленные выше выражения получены для оценки управ
ляющих моментов и производных управляющих моментов по каналу 
тангажа. Следуя им, можно получить соответствующие выражения 
для управления по каналам рыскания и крена. 

При использовании в качестве органов управления двигателей 
всегда будет иметь место расход определенного количества рабочего 
тела (топлива) , что снижает эффективность двигателей для сообще
ния РН требуемой скорости . Проследим это на примере использова
ния в качестве органов управления маршевых двигателей за счет их 
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отклонения на некоторый угол о. При этом проекция тяги на про
дольную ось уменьшается на величину Pcoso, а удельный импульс 
соответственно на величину 

1 р 
( 1  S:)  р . 2 о 

2/  . 2 о Д уд = -.- - cosu = -.- Sin - = Удо Sin - , 
mg0 mg0 2 2 

где 1 уло - удельный импульс при о = О. 

(20. 1 0) 

Максимальный потребный управляющий момент определяется 
следующим образом 

М max = P sino max Xp , (20. 1 1 ) 

откуда 

О = 
Mmax 

max Рх 
р 

(20. 1 2) 

Тогда 

(20. 1 3) 

Наилучшая из возможных система управления движением и по со
ставу, и по исполнению должна обеспечивать заданные характеристи
ки по точности с минимальными потерями в массе полезной нагруз
ки, так как любая реализация системы управления сопряжена с опре
деленными затратами на массу оборудования, включая массу испол
нительных органов, а также соответствующих запасов топлива. По
этому задача выбора управляемых параметров, принципов управле
ния и исполнительных органов относится к кругу задач, неразрывно 
связанных с выбором основных параметров РН, а также относится к 
начальному этапу проектирования РН с последующей детализацией и 
уточнением на остальных этапах. 

Система управления РКН необходима не только в полете, но и 
при наземных испытаниях с созданием условий,  при которых воз
можна оценка точностных характеристик: испытания на надеж
ность, прочность, стойкость к воздействию температур и других воз
действий, особенно испытания на правильиость функционирования 
систем ракеты во взаимодействии с комплексом обслуживающих ее 
наземных устройств. Бортовая и работающая вместе с ней наземная 
аппаратура составляют систему управления всего космического ра
кетного комплекса. 

Если функции бортовой аппаратуры СУ РКН в основном огра
ничиваются обеспечением управления полетом ,  то ее наземная 
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часть обеспечи вает проведение комплекса испытаний на техниче
ской и стартовой позициях, включая предстартовую подготовку и 
пуск. 
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Глава 21 
СИСТЕМЫ РАЗДЕЛЕНИЯ 

У:иы связи разделяемых элементов. Средства обеспечения движения 

отделяемых элементов. Разделение ступеней с последовательным 
расположением ракетных блоков. Разделение ступеней с параллель
ным расположением ракетных блоков. Отделение полезного груза 

Система разделения является одной из функциональных сис-
тем РКН и представляет собой совокупность средств, предназна
ченных для отделения в полете пассивных элементов конструк
ции: элементов конструкции,  которые исчерпали свой энергети
ческий запас , и элементов, функционирование которых законче
но.  Таких элементов в составе РКН может быть достаточно мно
го. Сброс пассивных элементов конструкции производится на всех 
участках полета: на активных участках траектории, при полете на 
орбите ИСЗ, на участке спуска на поверхность небесного тела и т.д. 
В качестве примера рассмотрим схему выведения РКН « Союз>> 
(рис. 2 1 . 1 ) , в процессе которого от старта до выведения на орбиту 
КА осуществляются: 

• отделение ракетных блоков ускорителя 1 ступени; 
• отделение системы аварийного спасения и сброс головного об-

текателя; 
• отделение ускорителя 1 1  ступени; 
• отделение КА. 
Вне зависимости от задач , возлагаемых на систему разделения 

(разделение ступеней, сброс обтекателя и др. ) ,  по конструктивно-ки
нематическому принцилу большинство из них можно разделить на 
две основные группы. 

1 . Системы с плоским стыком и одновременным разрывом всех 
средств крепления разделяемых элементов конструкции с последую
щим включением в работу средств отделения. К этой группе относят
ся системы отделения отработавших ракетных блоков, полезных гру
зов, крышек парашютных контейнеров и т.д. Движение отделяемого 
(пассивного) элемента конструкции в этой группе можно разбить на 
три участка: 

• движение под действием сил отделения на участке кинематиче
ской связи (<<шпилечный» участок) ; 

• свободное движение под действием сил отделения; 
• свободное относительное движение. 

338 



1 

,/-2 � ) 

4 
---CJJ-EJD01=-

Рис. 2 1 . 1 .  Характерные моменты отделения элементов конструкции РКН в про
цессе выведения (на примере РКН «Союз,.): 
1 - отделение ракетных блоков ускорителя первой ступени; 2 - отделение ДУ сис
темы аварийного спасения и головного обтекателя; 3 - отделение ускорителя вто
рой ступени; 4 - отделение полезного груза 
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2. Системы, имеющие дополнительную связь в виде оси врашения. 
К этой группе относятся системы сброса головных обтекателей.  

Процесс отделения упомянутых выше элементов конструкции 
можно разделить на два характерных участка: 

• движение относительно оси вращения; 
• свободное относительное движение. 
В общем случае в систему разделения входят узлы связи разделяе

мых элементов, средства обеспечения движения отделяемых элемен
тов и система управления разделением. 

Узлы связи предназначены для крепления между собой разде
ляемых отсеков, блоков и объектов. В качестве узлов связи быст
роразъемных соединений используются пироболты , пирозамки , 
пирочеки,  пирамеханические устройства. В некоторых случаях 
предусматривается разделение использованием удлиненного ку
мулятивного заряда (УКЗ) или малоимпульсного детонирующего 
шнура ( МДТ) . 

Узлы связи должны воспринимать нагрузки, возникающие в про
цессе эксплуатации, и безотказно раскрываться после воздействия 
этих нагрузок за время, заданное для конкретной системы. Основные 
требования, которым должны отвечать узлы связи: надежность, проч
ность, время рассогласования (синхронность открытия узлов связи),  
время открытия, минимальная масса. 

Особенности компоновки ракеты и конструкции разделяемых 
частей определяют дополнительные требования к узлам связи . 
К дополнительным требованиям относятся : ограничение вибро
ударных нагрузок, допустимость загрязнения окружающего про
странства рабочим телом приводов узлов связи,  недопустимость 
выброса деталей или осколков, ограничение давления во фронте 
ударной волны внутри герметичных отсеков при срабатывании уз
лов связи . 

Независимо от принципов, закладываемых в конструкцию узлов 
связи, последние по способу передачи нагрузок, действующих на раз
деляемые части, можно разделить на три типа: точечные, линейные и 
многоточечные. 

Точечный тип характеризуется ограниченным числом узлов связи, 
которые передают сосредоточенные силы на разделяемые части. 

Линейный тип характеризуется тем,  что в качестве запирающего 
элемента используется работающая обшивка конструкции.  В этом 
случае внешние силы передаются в виде распределенных нагрузок и 
стык разделяемых частей получается равнопрочным с основной кон
струкцией. 

Многоточечный тип является промежуточным между точечным и 
линейным типами и представляет собой конструкцию, где все сило-
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вые элементы разделяемых частей соединены между собой узлами 
связей,  а обшивка по линии деления разрезана. К многоточечному 
типу относятся устройства, состояшие из множества одинаковых за
пирающих элементов, связанных между собой какими-либо связями: 
жесткими тягами, тросами и пр. 

В качестве средств обесnе11ения движения отделяемых элемен
тов применяются толкател и пружинного , пневматического или 
пиротехнического типа.  Для пневмотолкателей рабочим телом 
могут служить как газы высокого давления , хранящиеся в соот
ветствующих баллонах, так и газы низкого давления , остающие
ся после функционирования других систем (например,  газ систе 
м ы наддува топливных баков) .  Средствами обеспечения движе
н ия в некоторых случаях могут быть вспомогательные Р ДТТ . 
При разделении в плотных слоях атмосферы для обеспечения от
носительного движения могут использоваться аэродинамические 
силы .  

Для выдачи команды на разделение (в частности, на разделение 
ступеней) используется или основная система управления (подсисте
ма управления движения центра масс), или специализированная под
система управления разделением. 

Принцилы построения системы разделения, состав ее компонен
тов и их  характеристики определяются многими факторами, находя
щими свое отражение в требованиях к каждой конкретной системе. 
В любом случае надежное функционирование системы разделения, 
которое заключается не только в безотказном срабатывании всех ее 
элементов, но и в обеспечении заданных параметров относительного 
движения, является одним из условий выполнения задачи ,  постав
ленной перед РКН. 

Ниже будут рассмотрены вопросы, касающиеся только разделения 
ступеней и отделения полезного груза. 

При разделении ступеней кроме общих требований, характерных 
для всех систем РКН, необходимо обеспечить: 

• надежное и безопасное разведение без соударений отработавших 
ракетных блоков от последующих ступеней; 

• малое время процесса разделения, минимальные потери скоро
сти в процессе разделения; 

• малые динамические нагрузки; 
• простоту обеспечения последовательности операций при разде

лении; 
• создание необходимых условий для надежного запуска двига

тельной установки ракетных блоков последующих ступеней; 
• минимально возможное увеличение массы конструкции отде

ляемых элементов. 
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Существенным фактором, определяющим принцип построения 
системы разделения и ее состав, является схема соединения ракетных 
блоков (ускорителей) ступеней. 

При последовательном (тандемном) соединении ступеней в качест
ве узлов связи используются, как правило, пироболты и пирозамки, 
реже - удлиненные кумулятивные заряды (УКЗ).  

Пироболты разделяются взрывом, в результате которого образуют
ся осколки, которые должны удерживаться конструкцией стыка или 
специальными экранами. При срабатывании пироболтон возникает 
ударная нагрузка, наиболее интенсивная в зоне близлежащих элемен
тов конструкции и вызывающая высокочастотные колебания, кото
рые оказывают существенное влияние на аппаратуру, находящуюся в 
этой зоне (в частности, могут привести к замыканию релейных кон
тактов или к прохождению ложных команд, приводящих к наруше
нию функционирования аппарата в целом).  

Число пироболтон в стыке ограничено и ,  как правило, четное. 
Первое положение связано с тем,  что с увеличением числа болтов 
снижается надежность разрушения силовой связи между отделяемы
ми блоками,  а при увеличении числа болтов нагрузка, передаваемая 
через стык, будет более равномерной. Второе положение связано с 
предпочтительностью симметричности силовых нагрузок на стыкуе
мые блоки. 

Так как пироболты воспринимают в основном только осевую на
грузку, для восприятия поперечных нагрузок в стыке устанавливают
ся шпильки, которые также задают направленное движение разделяе
мых частей в начальный момент относительного движения. Нагрузка 
на пироболт определяется для расчетного случая нагружения конст
рукции в месте расположения стыка (рис. 2 1 .2) по формуле 

(2 1 . 1 ) 

где М - изгибающий момент; D - диаметр, на котором расположены 
болты; N - осевая сила, действующая в рассматриваемом сечении; 
n - количество болтов. 

Пироболты нормализованы;  их разрушающая нагрузка имеет диа
пазон от десятков до сотен килоньютонов. Нужно отметить, что при 
эксплуатации пироболтон не допускается их быстрый нагрев или ох
лаждение. 

Кроме пироболтон широкое распространение получили пирозам
ки. К достоинствам пиразамков следует отнести отсутствие осколков 
при срабатывании и существенно меньшие по сравнению с пирабол
тами ударные нагрузки. При малых осевых нагрузках используются 
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Рис. 2 1 .2. Вариант схемы наrружения уЗJiов связи 

Плоскость 
разделения 

шариковые пирозамки. При больших нагрузках вместо шариков ис
пользуются различные вкладыши. Замки с использованием вклады
шей могут быть спроектированы на любые нагрузки. 

Разделение ступеней блоков с использованием УКЗ позволяет 
перейти к бесфланцевым соединениям блоков (рис.  2 1 . 3 ) .  Дейст
вие УКЗ основано на перерезании конструкции отсека направлен
ной струей продуктов взрыва. Существующие типы УКЗ позволя
ют разрезать материалы толщиной от одного до десяти миллимет
ров. Так же , как и при использовании пироболтов, имеет место 
возникновение осколков и ударных нагрузок. Использование УКЗ 
ограничивается конструкциями соединяемых блоков относитель
но небольших размеров,  так как предполагает изготовление разде
ляемых частей конструкции как одного целого элемента, что за
трудняет не только его изготовление, но и последующие испыта
ния, транспортировку и т.д. 

Выбор средства обеспечения движения отделяемых элементов при 
последовательном соединении разгонных блоков определяется схе
Мой их разделения. Принято различать две схемы разделения отрабо
тавших ускорителей и последующих ступеней многоступенчатых ра
кет: <<горячее>> и <<холодное>> :  

• <<горячее>> разделение отработавшего ракетного блока и после
дующей ступени после освобождения узлов связи обеспечивается тя
гой двигательной установки верхней ступени при спадающей тяге 
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Рис. 2 1 .3. Вариант конструктивною исполнения установки удлиненною кумуля
тивного зарвда (УКЗ): 
1, 4 - оболочка; 2- корпус; 3- УКЗ; 5, 9- стринrеры; 6- заклепка; 7- накладка; 
8 - винт 

двигательной установки нижней ступени (т.е. двигатели верхней сту
пени запускаются еще до подачи команды на разделение) ;  

• «холодное>> разделение предполагает полное завершение работы 
двигателей отработавшего разгонного блока до подачи команды на раз
деление и расхождение разделенных частей за счет вспомогательных 
устройств, которыми в РКН, как правило, являются РДТТ, а запуск 
двигательной установки верхней ступени осуществляется после дости
жения определенного расстояния между разделенными частями. 

При «горячем» разделении (см. рис. 2 1 .4) достигается беспрерывная 
продольная перегрузка при высокой эффективности органов управле
ния . Для ракет с ЖРД беспрерывность продольной перегрузки суще
ственно упрощает их запуск. 
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Рис. 21 .4. «Горячее• разделение ступеней тандемной схемы: 
а - зона стыка: 1 - отработавший ускоритель; 2 - очередная ступень; 3 - газо

отражатель с теплозашитой; 4 - силовая ферма; 
б - циклограмма «горячего>> разделения при двухступенчатом запуске: 1 - ко

манда на запуск двигателей очередной ступени; 2 - команда на отсечку двигателей 
nредыдуmей ступени и освобождение узлов связи; 3- начало расхождения ; 4 - ко
манда на переход двигателей очередной ступени на номинальную тягу 
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При этом необходимо обеспечивать защиту топливных баков отра
ботавшего блока от продуктов истечения двигателей верхней ступени,  
что требует увеличения длины переходиого отсека РН для необходи
мого зазора между срезом сопл двигателей и газаотражателем на пре
дыдущей ступени .  Кроме того, чтобы предотвратить взрыв баков от
работавшего блока (содержащих остатки топлива и газы наддува) , не
обходимо предусмотреть тепловую защиту верхнего днища бака ниж
ней ступени. Оба эти фактора являются недостатками <<горячего>> раз
деления ,  так как требуют увеличения массы ракеты. 

Так как в процессе разделения имеет место широкий спектр дейст
вующих сил в различных направлениях, требуется рассмотрение в об
щем случае пространствеиного движения с учетом работы системы 
управления. Для оценки процесса разделения рассмотрим только от
носительное движение разделяемых ступеней вдоль продольной оси 
ракеты в предельно простой постановке,  когда в учет берутся только 
силы, действующие вдоль продольной оси связанной системы коор
динат (рис. 2 1 .5 ) .  

Условием начала разделения будет Хоrн > О, так как относительное 
движение есть разность между абсолютным движением ступеней, т.е. 

(2 1 .2) 

Запишем выражение для абсолютного движения нижней ступени, 
исходя из того, что на нее вдоль оси х действуют: тяга двигателей 
нижней ступени Р.. ; аэродинамическое сопротивление Х 1 ; газодина
мическая сила F1x : 

. .  Р.. - Х1 - F1x х. = 
-

---

-"-

(2 1 .3)  
т. 

Для верхней ступени соответственно: 

(2 1 .4) 

где Р2 - тяга двигателей верхней ступени ;  Х 2 - аэродинамическое 
сопротивление; F2x - газодинамическая сила. 

Рис. 21 .5. Схема сил, действующих в процессе «rоричеrо» разделения 
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Если силами трения в шпильках при разделении пренебречь, то 
условие разделения будет выглядеть следующим образом: 

( 2 1 .5)  

Отсюда следует условие: 

(2 1 .6) 

На движение ступеней при разделении накладывается ряд ограни
чений .  В частности , осевое ускорение верхней ступени в момент 
включения ЖРД должно удовлетворять соотношению 

где хтр - требуемое из условия обеспечения запуска ускорение верх
ней ступени при включении ее двигателей; !0 , fн - моменты времени, 
соответствующие включению ДУ верхней ступени и выходу ее на но
минальный режим. 

Обобщенная рекомендация с учетом вышеприведенных соображе
ний может сводиться к следующему: разделение целесообразно начи
нать в период последействия тяги двигателей ступени 1 сразу же после 
ее резкого спада. Более раннее начало разделения ступеней приводит 
к потере скорости , а более позднее может затруднить запуск двигате
лей верхней ступени. 

При наличии у верхней ступени рулевых двигателей именно они, а 
не основные двигатели, могут использоваться как средство обеспече
ния относительного движения разделяемых частей. Они запускаются 
до выключения двигателей нижней ступени, обеспечивая, таким об
разом, как управление верхней ступенью, так и дополнительное уси
лие для ускорения ступени. Если для обеспечения условий разделе
ния тяга управляющих двигателей будет недостаточной,  то на отрабо
тавшем блоке используются вспомогательные тормозные устройства, 
например РДП. 

Для увода отработавших ЖИдкостных разгонных блоков с одновре
менной их стабилизацией могут также использоваться газовые сопла, 
через которые стравливается газ наддува топливного бака. 

При «холодном>> разделении запуск основного двигателя верхней сту
nени происходит через некоторое время после выключения двигателей 
нижней ступени (рис. 2 1 .6) .  Для обеспечения относительного ускоре
ния, как было указано выше, обычно используются вспомогательные 
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Рис. 2 1 .6. «Холодное• разделение ступеней: 

а - зона стыка: 1 - отработавший ускоритель; 2 - очередная ступень; 3 - мар
шевый двигатель очередной ступени; 4 - рулевые двигатели; 5 - тормозные РДТТ; 
6 -центр масс отработавшего ускорителя перед его отделением; 

б - циклограмма «холодного» разделения : 1 - команда на запуск двигателей 
очередной ступени; 2 - команда на отсечку двигателей предыдушей ступени и ос
вобождение узлов связи; 3 - команда на запуск тормозного РДТТ; 4 - команда на 
запуск маршевого двигателя очередной ступени 

348 



, ,u.м . 8 u.м . 
1 , . , 

а) 

\ 
\ ' 

\ i 
\ i 

\ '  

... u.м.  
1 

б) 

1 1 \ 

\ 

\ 1 \ ' 
, • ,  

' u.м. 
в) 

Рис. 21 .7. Схема размещения вспомоrательных РДТГ при <<холодном» разделении 

РДП, которые, как правило, устанавливаются на отработавшем уско
рителе. Иногда для этих целей используются дополнительные ускори
тели (обычно тоже РДП) на верхней ступени (рис. 2 1 .7 ,  а) или на 
нижней ступени (рис. 2 1 .7,  б) , а также комбинация рулевых двигателей 
и вспомогательных РДП (рис. 2 1 .7,  в) .  Тормозные РДТТ, в принципе, 
можно устанавливать в любом удобном месте на нижней ступени. Ус
тановка их в верхней части позволяет направить силу тяги к центру 
масс отработавшей ступени, что приводит к суmественному уменьше
нию возмуmений при разделении. Однако при этом возможно небла
rоприятное воздействие истекающих из тормозных двигателей продук
тов сгорания на последующую ступень. Нижняя установка РДП по
зволяет практически исключить этот недостаток, но приводит к замет
ному увеличению возмуmений за счет разброса силы тяги РДТТ. 

К достоинствам <<холодного>> разделения следует отнести более эф
Фективное использование топлива (топливо 1 ступени полностью вы
рабатывается в <<Интересах>> 11 ступени) , сокрашение массы конструк
ции переходиого отсека, возможность обеспечения безопасного <<За
холаживания>> двигателя верхней ступени (для криогенных топлив) . 
В случае наличия на верхней ступени в составе ДУ управляющих дви
гателей их можно использовать как средство обеспечения движения, 
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Рис. 21 .8. Схема cИJJ, действующих в процессе «холодного• разделения 

обеспечив, таким образом, и управляемость этой ступени в процессе 
разделения. 

К недостаткам следует отнести : сложность запуска двигателей 
верхней ступени, увеличение гравитационных потерь. Кроме того, 
при значительном скоростном напоре в процессе разделения из-за 
больших сил лобового сопротивления верхней ступени усилия тор
мозных РДТТ и рулевых двигателей могут оказаться неприемлемо 
большими. 

Относительное ускорение при тех же допуrnениях, что и ранее, за
пишется следующим образом (рис. 2 1 .8) :  

Р.. - Х . -Рт О 
_:_ _ ___:__.:.._ > ' (2 1 .  7) 

т. 

где Ру - тяга рулевых двигателей; Рт - средняя тяга тормозных дви
гателей .  

Если выделить ускорение з а  счет тяги ДУ и аэродинамических сил, 
которые соответственно равны 

Ру Р1 Х1 Х2 
а = - - -· ах = - - -р m2 m 1 m 1 m2  

тогда 

Относительная скорость к концу разделения 

а относительный путь 

2 р 't 2 
Р. (t ) 

( )
/к т т 't к - 't 

х = а + а - +-- +----оrн Р х 2 2m1 m1 

где 't - время работы РДТТ; t к - время разделения. 

350 

(2 1 .8) 

(2 1 .9) 

(2 1 . 1 0) 

(2 1 . 1 1 ) 



Если относительное перемещение хот" задано (из условия безопас
ного расстояния) ,  то величина импульса РДТТ (являющаяся в таком 
случае искомой) будет зависеть от времени разделения tк . Чем больше 
время разделения, тем меньше импульс торможения и легче РДТТ, но 
с увеличением времени разделения растут гравитационные потери 
скорости. 

Разделение ступеней РКН с параллельным расположением ракет

ных блоков, т.е . соединенных по схеме «пакет>> , может осуществлять
ся одним из трех способов (рис. 2 1 .9, а-в) в следующей последова
тельности:  

а - разрыв нижних силовых связей , вращение вокруг верхнего 
узла связи, раскрытие его и отвод ступени от центрального блока 
(реализован на РКН <<Восток>>) ; 

б - разрыв верхних силовых связей , вращение относительно ниж
него узла связи с последующим раскрытием; 

в - одновременное раскрытие верхних и нижних узлов связи и 
плоскопараллельный отвод отработавших блоков от центрального 
(реализуется для отделения твердотопливных ускорителей Space 
Shuttle от второй ступени и при отделении боковых жидкостных уско
рителей РКН «Энергия») .  

При любом из указанных выше способов разделения относитель
ному движению разделяемых частей предшествует освобождение свя
зей между боковыми и центральным блоками. Конструктивная реа
лизация таких связей , обеспечивающих силовую <<завязку>> блоков, 
может быть различной , как могут различаться и конструктивные ис
полнения узлов связи. В любом случае должна быть предусмотрена их 
фиксация как в продольном, так и в поперечном направлениях, с це
лью исключения их взаимного перемещения в полете до подачи ко
манды на разделение. В частности, в РКН «Союз>> фиксация в про
дольном направлении обеспечивается за счет сферических опор, рас
положенных в носовой части каждого из ускорителей, а фиксация в 
поперечном направлении обеспечивается за счет стяжек в нижней 
части ракеты. 

Использование того или и ного конструктивного исполнения 
средств обеспечения движения разделяемых частей во многом за
висит от констуктивно-компоновочного решения РКН и их двига
тельных установок. Это могут быть различного типа толкатели 
(прежде всего , пиратолкатели или пневмотолкатели ) , основные 
двигатели боковых блоков, вспомогательные РДТТ, газовые сопла 
и их комбинации.  Кроме того, при разделении в плотных слоях ат
мосферы для обеспечения относительного движения могут исполь
зоваться аэродинамические силы и газы наддува отработавших ра
кетных блоков. 
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Рис. 2 1 .9. Способы отделения боковых блоков при пакетной схеме соединения ра· 
кетных блоков первой ступени: 
а - с вращением в передней точке соединения ракетного блока и центрального бло
ка (на примере РКН <<Союз») ; б - с вращением в кормовой точке соединения ракет
ного блока и центрального блока; в - с параллельным (относительно центрального 

блока) расхождением отработавших ракетных блоков 
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В первых двух из упомянутых выше схемах процесс разделе
ния после освобожден ия узлов связи (нижних ( рис . 2 1 . 6 ,  а) или 
верхних (рис . 2 1 . 6 ,  б) )  начинается с вращения боковых блоков 
вокруг шарниров в верхних или нижних точках связи . В первом 
случае это вращение может быть обеспечено за счет тяги боково
го блока, а во втором - за счет соответствующих средств обеспе
чения движения,  например РДТТ. На практике нашла примене
н ие первая схема,  что объясняется меньшими угловыми возму
rцениям и ,  передаваемыми боковыми блоками на центральную 
ступень,  которые в этом случае передаются вблизи центра масс 
верхней ступени ,  и меньшим риском столкновения боковых бло
ков с центральным . 

В третьей схеме после освобождения узлов связи благодаря силам, 
генерируемым вспомогательными РДТТ или другим и  средствами 
обеспечения движения (например, пневмотолкателями) и направлен
ным перпендикулярно продольной оси, обеспечивается увод боковых 
блоков в поперечном направлении. 

Отделение полезного груза. Система отделения полезного груза 
предназначена для отделения полезного груза от последней ступе
ни ,  а также для крепления ее к корпусу РН при наземной эксплуа
тации и в полете . 

Соединение полезного груза и РН осуществляется, как правило, с 
помощью двух стыковочных шпангоутов,  один из которых принадле
жит КА (полезный груз),  а другой - РН (рис. 2 1 . 10) .  Если попереч
ные размеры полезного груза отличаются от диаметра стыковочного 
шпангоута РН, то между ними вводится дополнительный конструк
тивный элемент (адаптер) ,  размеры которого выбираются так, чтобы 
наилучшим образом согласовать размеры торцевых частей полезного 
груза и РН. 

Возможным вариантом конструктивного исполнения и взаимного 
расположения полезного груза и верхней ступени РКН является вари
ант, когда полезный груз находится под этой ступенью, а не над ней ,  
как в о  всех предыдущих случаях, а верхней частью РКН является 
именно такая тянущая ступень. 

Этот вариант особенно удобен , когда осуществляется запуск 
нескольких полезных нагрузок на разные орбиты одной РКН. У с
коряясь, РКН переходит на очередную орбиту, оставляя одну из 
полезных нагрузок на предыдущей орбите . В таком случае более 
рациональным представляется использовать для <<развоза>> на раз
ные орбиты и отделения на них полезных грузов специальной сту
nени .  В результате при очевидных достоинствах такое устройство 
является наиболее тяжелым и сложным по сравнению с рассмот
Ренными выше. 
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Рис. 2 1 . 10.  Вариант схемы соединения ускорителя последней ступени РКН и отделяемого объекта: 

С - С  

1 - механический интерфейс полезного груза и адаптера; 2- плоскость разделения; 3- полезный груз; 4- верний шпангоут: 
5 - нижний шпангоут; 6 - пружинный толкатель; 7 - датчик разделения; 8 - направляюшие шпил ьки 



В качестве узлов связи используются в основном пиротехнические 
устройства (пироболты, пиразамки и др. ) и направляющие шпильки 
(штыри) . 

В качестве средств обеспечения движения используется доста

точно широкий набор устройств , которые в зависимости от ха

рактера , места приложеимя и направления действия сил ,  осуще
ствляющих отделение,  можно разделить на следующие :  расталки
вающие ,  тормозящие,  тянущие или комбинированные . Первые 

расталкивают полезный груз и корпус РН , вторые притормажи
вают корпус РН , третьи ускоряют разгонную ступень,  оставляя 
полезны й  груз , четвертые являются комбинацией из вышеупомя
нутых трех. 

В зависимости от источника энергии,  сообщающей полезному 
грузу дополнительную скорость, используются следующие типы уст
ройств: пружинные; пневматические, пороховые. 

Пружинный механизм (пружинный толкатель) производит отделе
ние полезной нагрузки за счет потенциальной энергии пружин,  осво
бодившихся при разъединении полезиго груза и корпуса РН. В этом 
случае полезный груз присоединяется к корпусу РН с помощью пира
замков. При срабатывании пиразамков пружины разжимаются и рас
талкивают полезный груз и корпус РН. 

Основной частью пневматических механизмов отделения 
(пневмотолкателей)  являются цилиндр с поршн е м ,  совершаю
щим одностороннее прямолинейное перемещение под давлением 
подаваемого в нужный момент сжатого газа. В этом случае при 
срабатывании пиразамков полезн ы й  груз лишается механиче
ской связи с корпусом. Под действием сжатого газа пневмотол
катель срабатывает, срезает удерживающую шпильку и отталки
вает полезный груз . 

Пороховые расталкивающие устройства (пиротолкатели) по прин
цилу действия аналогичны пневмотолкателям,  отличаясь только тем ,  
что давление на поршень создается газами при сгорании небольшого 
порохового заряда. 

Из трех вышеупомянутых устройств пружинные толкатели явля
ются наиболее тяжелыми и простыми.  Пиратолкатели являются 
наиболее легкими и компактными, но они дают наибольший раз
брос сил . Пневмотолкатели занимают промежуточное положение 
между пружинными и пораховыми по массе и являются достаточно 
простыми.  

Тормозящие устройства отделения действуют не на полезный груз, 
а на последнюю ступень РКН. Торможение ступени производится 
тормозными двигателями или газами наддува топливных баков. В ка
честве тормозных двигателей используются неболъшие РДТТ, кото-

355 



рые устанавливаются на корпусе в хвостовой части или в межбаковом 
пространстве . Тормозные РДТТ, создавая тягу, направленную в сто
рону, противоположную движению РКН , притормаживают ее корпус , 
а полезный груз, освобожденный от связи с ним, по инерции продол
жает полет. 

Основным достоинством такого устройства является то, что при 
отделении скорость полезного груза не изменяется , и процесс отделе
ния не вызывает изменений параметров орбиты полезного груза. В то 
же время такие устройства являются более тяжелыми и сложными по 
конструкции и эксплуатации. 

При торможении корпуса РКН газами наддува на переднем 
днище топливного бака делают несколько направленных вперед, 
наклоненных к оси РКН сопл , в исходном состоянии закрытых 
заглушками .  Чтобы отделить полезный груз , после срабатывания 
разрывных болтов заглушки на всех соплах одновременно сраба
тывают. Вытекающие из сопл газы наддува создают реактивную 
силу, во многих случаях достаточную для торможения корпуса 
РКН.  Такая система имеет небольшую массу и обладает всеми 
достои нствами тормозных РДТТ, однако ее применение ограниче
но:  во-первых, в топливном баке может быть недостаточен запас 
газа наддува для обеспечения надежного отделения;  во-вторых, 
разброс давления наддува влечет за собой и разброс значений тор
мозного импульса. 

Подобный принцип действия заложен и в тянушие устройства, в 
которых в отличие от предыдуших небольшие РДТТ создают тягу по 
вектору скорости РКН и таким образом ускоряют корпус ступени, а 
полезная нагрузка, освобожденная от связи с ним (после срабатыва
ния разрывных болтов) продолжает полет по инерции со скоростью, 
которая была у РКН перед включением тянуших РДТТ (или других 
двигателей) . 

Процесс отделения при использовании в качестве средств обеспе
чения движения пружинных толкателей можно разбить на следующие 
этапы:  

• совместный полет с момента выключения двигателей последней 
ступени до момента начала отделения; 

• движение на направляющих шпильках; 
• движение после схода со шпилек до окончания действия пру

жинных толкателей; 
• свободный полет разделившихся объектов до момента их расхо

ждения на безопасное расстояние. 
В связанной системе координат, ось которой направлена к 

стыку, номинальное относительное движение ступени будем рас 
сматривать как одномерное (рис.  2 1 . 1 1 ) .  Упрощенное дифферен -
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Рис. 2 1 . 1 1 .  Схема сил, действующих в процессе отделения полезною груза 

циальное уравнение такого движения можно представить в сле
дующем виде : 

(2 1 . 1 2) 

где Fт;  = F01 -( Fo; - Fк; }х -х0 )  - сила i-го пружинного толкателя; 
hпр х0 - начальное расстояние между центрами масс отделяемого объек

та и последним разгонным блоком РКН ; m1 - масса последнего раз
гонного блока РКН; m2 - масса отделяемого объекта; n1 - число пру
жинных толкателей . 

Решение уравнения (2 1 . 1 2) в такой постановке следует рассмат
ривать только как первое приближение. В действительности в про
цессе отделения, независимо от схемы отделения, отделяемый объ
ект подвержен различным видам возмущений ,  в результате которых 
его относительное движение будет отличаться от номинального. Это 
относится как к движению центра масс, так и движению вокруг цен
тра масс. 

Основной причиной,  вызывающей отклонение скорости центра 
масс, является разброс следующих параметров: 

• импульс последействия тяги двигателя; 
• время срабатывания системы отделения, массы РКН в момент 

отделения; 
• энергетические характеристики устройств отделения. 
Причины появления угловых скоростей вращения вокруг центра 

масс: 
• упругие поперечные колебания корпуса РН в период отде

ления ; 
• эксцентриситет тяги последействия; 
• эксцентриситет сил устройств отделения относительно центра 

масс отделяемого объекта; 
• эксцентриситет центра масс отделяемого объекта по отношению 

к продольной оси. 
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Величина угловых скоростей влияет на время «успокоения>> КА 
после его отделения от РН и на характеристики системы, обеспе
чивающей этот процесс . В общем случае чем больше угловые ско
рости , тем больше масса средств, обеспечивающих процесс <<успо
коения» .  В связи с этим,  с целью уменьшения этих масс , в составе 
требовани й  к системе разделения могут иметь место достаточно 
жесткие требования по величине угловых скоростей отделяемого 
объекта. 
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Глава 22 
МЕЖОРБИТАЛЬНЫЕ ТРАНСПОРТНЫЕ АППАРАТЫ 

Определение. Эволюция МТА. Особенности тактико-технических 

требований к МТА. Схемные решения 

Круг задач , решаемых в настоящее время средствами ракетно-кос
мической техники , постоянно расширяется . Ежегодно в космическое 
пространство выводится более ста объектов различного назначения. 
Если в первые годы освоения космического пространства КА выводи
лись в основном на низкие околоземные орбиты, то в настоящее вре
мя спектр рабочих орбит очень широк. По мере развития народно-хо
зяйственных и научных космических систем большой интерес прояв
ляется к высокоэнергетическим орбитам (геостационарной, высоко
эллиптическим и т.д. ) ,  выведение на которые требует больших запа
сов характеристической скорости по сравнению с выведением на низ
кие околоземные орбиты. 

Н а начальных этапах развития ракетно-косм ической техники 
для реализации запусков космических объектов на высокие орбиты 
использовались ракетные блоки (ускорители) последних ступеней 
РН , являющихся их составной частью, или двигательные установ
ки , входящие в состав полезной нагрузки . В настоящее время для 
решения таких задач в основном используются специализирован
ные транспортные средства, обеспечивающие транспортировку по
лезных грузов по маршруту <<низкая околоземная орбита>> - <<высо
коэнергетическая рабочая орбита>> ,  а в перспективе также по мар
шруту «низкая околоземная орбита>> - <<высокоэнергетическая ра
бочая орбита>> - <<низкая околоземная орбита>> ,  получившие назва
ние <<межорбитальные транспортные аппараты>> . К настоящему вре
мени определение этого класса средств выведения окончательно не 
сложилось. В отечественной , а иногда и в зарубежной литературе 
их называют верхними ступенями , разгонными блоками или кос
мическими буксирами и др. Все эти названия по разным причинам 
представляются неудачными, так как совпадают или с названием 
последней ступени любой РКН , или являются синонимом слова 
<<ускоритель>> . Особенно неудачным этот термин оказывается по от
ношению к аппарату, обеспечивающему транспортную операцию 
не только по выведению, но и по возвращению полезной нагрузки 
с высокой орбиты на базовую орбиту, когда для этого необходимо 
не разгонять его, а тормозить. 
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Термин «межорбитальный транспортный аппарат>> более адекват
но соответствует функциям такого типа аппаратов и получает все 
большее распространение в отечественной и зарубежной литературе. 
В последнем случае он соответствует термину <<Orbltal Transfer 
Vehicle>> (ОТV) ,  широко используемому в западной научно-техниче
ской литературе. 

Характерной особенностью таких аппаратов, по сравнению с тра
диционными ускорителями, является их относительная универсаль
ность по отношению как к полезным нагрузкам, так и к средствам 
выведения ,  доставляющим их на низкую (базовую) орбиту, а также 
автономность (т.е . наличие собственных служебных систем: навига
ции, управления ,  терморегулирования, энергообеспечения и т.д. ) . По 
существу в какой-то степени их следует относить к КА, в функции ко
торых по сравнению с другими КА входят различного рода транспорт
ные задачи . 

В действительности межорбитальный транспортный аппарат 
(МТА) является средством, предназначенным для выполнения транс
портных задач в космическом пространстве, связанных с необходи
мостью целенаправленного изменения траектории движения полез
ного груза с помощью двигательной установки . Эти задачи вытекают 
из рассмотренных ранее задач КРК. Их перечень может выглядеть 
следующим образом: 

• доставка полезных грузов на высокоэнергетические орбиты ИСЗ 
с высотами до 70 000 км при наклонениях 0 . . .  1 1 5° с возможным воз
вратом на низкую базовую орбиту ИСЗ; 

• сборка и обслуживание крупногабаритных объектов и пилоти
руемых платформ; 

• запуски к Луне и планетам Солнечной системы, астероидам, 
Солнцу. 

Эволюция МТА. Исторически прообразом МТ А является отечест
венный ракетный блок «Е», благодаря которому в январе 1 959 г. был 
запущен первый КА «Луна- 1 >> в сторону Луны ,  а в октябре того же 
года КА <<Луна-3>> ,  сфотографировавший обратную сторону Луны. В 
дальнейшем блок <<Е>> стал использоваться в качестве 3-й ступени 
РН «ВОСТОК» . 

Следующий отечественный РБ, блок <<Л>> , стал первым в мире раз
гонным блоком с жидкостной ДУ, запускающейся в условиях невесо
мости после часового полета на околоземной орбите. РБ «Л» широко 
использовался для запусков межпланетных КА типа <<Луна>> ,  <<Вене
ра>> ,  <<Марс» , солнечных обсерваторий << Прогноз>> и спутников связи 
«Молния>> на высокоэллиптические орбиты. 

Позже, с 1 967 г. , в составе РКН «Протою> начал использоваться 
разгонный блок <<Д>> , созданный ранее в рамках программы <<Н 1 -
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ЛЗ>> . Модификации этого аппарата с успехом использовались и про
должают использоваться в составе РКН <<Протон>> и РКН <<Зенит>> . 
Эксплуатируемые в настоящее время модификации этого блока - РБ 
<<дМ» имеют автономный приборный отсек с собственной системой 
управления. Таким образом , этот блок является по существу автоном
ным КА с транспортными функциями, что полностью соответствует 
определению межорбитального транспортного аппарата. 

К настоящему времени в России создано несколько МТ А, исполь
зуемых в составе различных РКН . В табл. 22. 1 представлены данные о 
первых отечественных аппаратах, для которых в отечественной лите
ратуре используется термин <<разгонный блок>> (РБ) . 

Таблица 22. 1 

Основные характеристики отечественных РБ и МТА 

Тяга ДУ, Удельный Год пер-
Название Топливо кН импульс вого за- РКН 

тяги, м/с пуска 

«Е>> Кислород/керосин 55 3260 1 959 <<ВОСТОК>> 

<Jl>> Кислород/керосин 69 3400 1 965 «Молния-М» 

«д>> Кислород/керосин 85 3538 1 967 <<ПроТОН>> 

<<ДМ» Кислород/синтии 85 354 1 1 976 «Протон-К>> ,  
<<Зенит-3» 

С5М АТ/НДМГ 8 1 ,8 3 1 10 1 977 <<Циклон-3» 

<<И кар» АТ/НДМГ 30  2923 1 999 <<СОЮЗ» 

<<Бриз-КМ» АТ/НДМГ 19 ,6  3 1 93 1 990 <<РОКОТ>> 

<<Бриз-М» АТ/НДМ Г  1 9,6 32 1 7  2000 <<Протон-М», 
<<Протон-К>> 

<<Фрегат» АТ/НДМГ 19 ,6  3208 2000 <<Союз-2>> 

Параллельна с созданием РБ для обеспечения высокоэнергети
ческих маневров в СССР были созданы две серии транспортных 
космических аппаратов:  одна в пилотируемом варианте - КА 
<<Союз>> ,  другая в беспилотном - КА << Прогресс>> ,  - для обеспече
н�tя транспортных операций на низких околоземных орбитах. Эти 
аппараты по функциональным задачам полностью соответствуют 
вышеприведенным задачам МТ А в части транспортировки грузов с 
опорной орбиты РКН на другие космические объекты (например, 
орбитальную станцию) и их обслуживания (например, коррекция 
орбиты) .  
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Аппараты этих серий имеют существенные различия по срав
нению с приведеиными в табл . 22 . 1 разгонными блоками.  Во-пер
вых, запас характеристической скорости у них много меньше, так 
как в программе их полетов предусматриваются только относи
тельно небольшое изменение высоты орбиты и операции по сбли
жению и причаливанию. Во-вторых, набор маневров много шире: 
коррекция орбиты, дальнее и ближнее сближение ,  причаливание 
в процессе стыковки с орбитальной станцией ,  а также обеспече
ние тормозного импульса для схода с орбиты как отсека полезно
го груза (включая пилотируемый спускаемый аппарат) , так и отсе
ка служебных систем,  входящего в атмосферу с целью его уничто
жения (чтобы исключить его столкновение с другими космиче
скими объектами) .  В-третьих, в КА «СоЮЗ>> предусмотрено управ
ление как с использованием человека-оператора, находящегося на 
борту аппарата, так и дистанционное управление с Земли и с бор
та орбитальной станции .  

В США первые разгонные блоки (Agena, Burner, Centaur и др. )  по 
существу являются верхними ступенями тяжелых РКН , отличаясь 
возможностью использования их для различных РКН.  При этом, в 
силу особенностей развития ракетно-космической техники , для них 
нашли применение самые разные двигатели от РДТТ до криогенных 
(кислородно-водородных) . 

В конце 1 970-х гг. начались активные работы по созданию собст
венно МТА. Это бьmо вызвано тем обстоятельством,  что с введением 
в эксплуатацию ТКА Space Shuttle предполагалось весь грузопоток на 
низкую околоземную орбиту обеспечивать именно этим аппаратом. 
При этом уже наметился большой интерес к использованию КА на 
высокоэнергетических орбитах, преЖде всего связных ИСЗ на геоста
ционарной орбите , выведение на которую с помощью ТКА Space 
Shuttle по энергетическим и экономическим соображениям или неце
лесообразно, или невозможно. 

При разработке в США первого поколения МТА предпочтение 
было отдано проектам аппаратов с ракетным двигателем на твер
дом топливе ( РДТТ) ,  базировавшихся на существовавших к тому 
времени двигателях. В конечном итоге к разработке были приня
ты два типа аппаратов :  РАМ ( Payload Assist Module) и I US 
( lnertial Upper Stage) .  Отметим здесь ,  что последний аппарат, соз
данный на базе унифицированных модулей ,  мог использоваться в 
многоступенчатых вариантах (на практике использовался в основ
ном двухступенчатый) .  

Очевидным достоинством таких проектов являлось наличие раз
витой базы для их производства и испытаний. Однако использование 
их в новом качестве представляло значительные трудности , так как 
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условия их нового применения и требования к операциям, осуществ
ляемым в процессе полетов, существенно отличались от тех условий , 
для которых они создавались. 

Ограниченность энергетических возможностей МТА с РДТТ 
заставила американских разработчиков обратиться к проекту МТ А 
на базе существующей верхней ступени РН Atlas - Centaur. 
В табл . 22 . 2 представлены сведения об основных американских РБ 
и МТА. 

Таблица 22.2 

Основные характеристики американских РБ и МТА 

Тяга ДУ, Удельный Год пер-
Название Топливо к Н импульс воrо за- РКН 

тяги, м/с пуска 

Bumer Твердое 42,2 2845 1 97 1  Atlas 

Delta NP4 + аэрозин-50 43,2 2963 1 982 Delta 

Agena НNО3 + ММГ 7 1 ,6 2855 1 966 Atlas Titan-38 

Centaur Кислород/водород 2х66,7 4356 1 962 Atlas Titan-3E 
Space Shuttle 

PAM-D Твердое 8 1 ,8 2837 1 983 Delta Space 
Shuttle 

IUS 1 ступень - твердое 203 2890 1 982 Titan-34D 
11 ступень - твердое 82,3 2850 Space Shuttle 

При всей внешней схожести МТ А и традиционных ракетных 
блоков РН (особенно ракетных блоков с ЖРД и РДТТ) в составе 
тактико-технических требований имеется ряд требований , харак
терных только для МТ А, что можно увидеть из представленного со
кращенного перечия требований к гипотетическому МТ А, предна
значенному для выведения полезных грузов на высокоэнергетиче
ские орбиты: 

• по назначению; 
• по эксплуатации;  
• по надежности; 
• по технико-экономическим показателям. 
В требованиях по назначению указываются: 
• РКН, в составе которых предполагается использование МТА; 
• космодромы, с которых предполагается их запуск; 
• энергетические характеристики в виде зависимостей массы П Н  

от параметров орбит назначения; 
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• число включений маршевой ДУ; 
• точность выведения; 
• предельное время от первого запуска до последнего активного 

маневра (особенно для МТА, оснащенного ЖРД) ; 
• точность пространствеиного положения к моменту начала ма

невра; 
• возможность использования для доразгона П Н  на опорную ор

биту; 
• точность стабилизации в процессе активных и пассивных участ

ков полета и при отделении П Н; 
• закрутка орбитального блока (ОБ) в процессе полета для обеспе

чения требований по тепловому режиму; 
• закрутка ОБ вокруг продольной оси перед отделением КА 

(при необходимости) с последующим восстановлением ориента
ции МТА; 

• увод МТ А с рабочей орбиты КА. 
В требованиях по эксплуатации определяются: 
• срок годности; 
• продолжительность функционирования в условиях космическо

го полета; 
• максимальная продолжительность нахождения на техническом 

комплексе; 
• максимальная продолжительность нахождения на стартовом 

комплексе; 
• возможность его повторного приведения в готовность к пуску в 

составе РКН (после переноса времени пуска) ; 
• возможность технического обслуживания на СК; 
• уровень автоматизации операций заправки и подготовки к 

пуску. 
В требованиях по надежности оговариваются нормативные значе

ния основных показателей надежности, например: 
• вероятность подготовки к пуску и пуска МТА за заданное 

время ; 
• вероятность сохранения работоспособного состояния МТ А в 

процессе выведения (до отделения КА). 
В технико-экономических требованиях прежде всего определя

ется перечень основных экономических показателей , который 
практически соответствует перечню,  представленному ранее для 
РКН в целом .  

Набор требований ,  представленный выше, практически всегда 
имеет место в тактико-технических требованиях к МТ А. Но в каж
дом конкретном случае с учетом специфики задач , двигательной 
установки , времени функционирования и т.п.  перечень приобрета-
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ет необходимую детализацию и представляет собой достаточно объ
ем ный документ. 

Схемные решения МТ А определяются в первую очередь сфор
мулированными в ТТЗ (ТЗ) требован иями к тактико-техниче
ским характеристикам и при всем возможном их многообразии 
м огут быть представлены вектором , включающим следующие 
компоненты : 

• схему перелета; 
• ступенчатость; 
• тип ДУ; 
• использование для реализации маршрута гравитационных ма

невров или маневров в атмосфере небесных тел, давления солнечного 
света и др. ; 

• кратность использования материальной части; 
• место базирования; 
• принцип управления. 
Как и в случае формирования схемного решения РКН, очевидно, 

что каждая из этих компонент дискретная и может быть представлена 
несколькими (как минимум двумя) вариантами. Из этого следует, что 
число возможных комбинаций может быть достаточно большим. Сле
дует отметить некоторые специфические особенности приведеиных 
выше компонент (признаков) схемного решения МТА по сравнению 
с составом, характерным для РН. 

Выбор схемного решения МТ А определяется составом задач, воз
лагаемых на него и , в первую очередь, схемой полета, т.е . по существу 
концепцией (сценарием) транспортной операции. 

Рассмотрим несколько примеров схемных решений МТ А, в первую 
очередь реализуемых в текущих космических программах, и перспек
тивных схемных решений, представляютих наибольший интерес. 

Если рассматривать схему полета как схемаобразующий признак, 
то простейшим решением с точки зрения ее реализации является схе
ма с использованием одного включения МТ А, которым сообщается 
импульс, необходимый для перехода на заданную орбиту. Такой им
пульс может быть сообщен на низкой опорной околоземной орбите 
для перехода на эллиптическую орбиту с высотой перицентра, равной 
высоте опорной орбиты, или на промежуточную орбиту для достиже
ния рабочей орбиты (например, геостационарной) .  Такая схема впер
вые бьта использована в отечественной космонавтике для полета к 
Луне , в которой для перехода на эллиптическую орбиту с высотой 
апоцентра, обеспечивающей достижение Луны, использовался блок 
<<Е>> ,  запускаемый на опорной орбите , в перицентре эллиптической 
орбиты. Иллюстрацией такой схемы может быть также использова
ние МТА РАМ -О для выведения на геопереходную орбиту полезных 
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КА Апогейный 

Рис. 22. 1 .  Схема одноимпульсного перехода 

Переходнан 
орбита 

грузов с опорной орбиты с борта ТКА Space Shuttle (рис. 22. 1 ) .  В та
кой схеме переход на рабочую орбиту осуществляется с помощью ДУ 
КА. Другим пр им ером использования МТ А с одним включением яв
ляется схема, когда на переходную к рабочей орбите выведение обес
печивается за счет энергетики РН, а при достижении рабочей орбиты 
для перехода на нее используется МТА (апогейный двигатель) . Иллю
страцией такой схемы является выведение на геопереходную орбиту 
полезного груза с использованием энергетики РН Ariane, а для пере
хода на рабочую (геостационарную) орбиту используется МТА (или, 
если все функции управления реализуются бортовыми системами 
ИСЗ, МТА может быть представлен в его простейшем виде - апогей
ным двигателем).  Такая схема позволяет использовать однократно 
запускаемый двигатель, в том числе и РДТТ. 

В отечественной практике более широкое применение нашла схе
ма перелета с использованием МТ А с двумя включениями ДУ 
(рис. 22.2,  а) ,  когда первое включение обеспечивает импульс в пери
центре переходной орбиты, а второй - в апоцентре для перехода на 
рабочую орбиту. Иллюстрацией такой схемы являются практически 
все полеты РКН <<ПротоН>> при выведении ИСЗ на геостационарную 
орбиту, в составе которой использовались блоки «Д>> и <<ДМ>> ,  а позд
нее блок <<Бриз-М>> .  Для реализации такой схемы необходимо, чтобы 
ДУ МТ А допускал, как минимум, два запуска или был выполнен по 
двухступенчатой схеме. 
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Импульс закрепления на 
орбите назначения 

(2-е включен ие МД ) Переходная орбита 

Импул ьс перехода 
на переходную орбиту 
( 1 -е включение МД ) 

Опорная орбита 

Импульс доразrона 
( 1 -е включение МД ) 

Импульс закрепления 
на орбите назначения 
(3-е включение МД )  

Опорная орбита 

а) 

---- ---------------

Импульс перехода 
.--' на переходную орбиту 

(2-е включение МД ) 

Орбита назначения 

б) 
Рис. 22.2. Схемы переходов с несколькими импульсами: 
МД - маршевый двигатель 

Следует заметить, что многократный запуск ДУ МТ А позволяет 
реализовывать и более сложные (трехимпульсные и более) схемы по
лета, в которых введение дополнительных переходных орбит обеспе
чивает снижение гравитационных потерь скорости. Примерам этому 
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является схема выведения на ГСО с использованием в составе РКН 
<< Протон>> МТА <<Бриз М>> ,  при реализации которой благодаря двум 
переходным орбитам и сообщению разгонных импульсов в перигее 
каждой удается снизить гравитационные потери скорости со 1 83 , 5 до 
43 ,6 м/с,  увеличив конечную массу на ГПО на 4,4 % . Дополнительное 
включение ДУ МТ А может использоваться и для <<до выведения» ор
битального блока на опорную орбиту, что позволяет более рациональ
но использовать энергетику РКН. Примерами такого подхода могут 
служить схемы полета РКН Atlas-Centaur и РКН << Протон>> -
<<Бриз-М>> (рис. 22.2,  б).  

При нескольких маневрах, начиная с двух, энергетически выгод
ным может оказаться полутораступенчатая или двух- и более ступен
чатые схемы МТ А. Показательным в этом смысле являются отечест
венный МТА <<Бриз-М>> , который используется в составе РКН <<Про
тон» для выведения КА на геостационарную орбиту. В этой конфигу
рации (см. рис. 22.2,  б) после завершения маневра по переводу КА на 
геопереходную орбиту сбрасывается дополнительный топливный бак, 
благодаря которому схема и получила название «полутораступенча
той» . Примером двух- и более ступенчатого схемного решения явля
ется вышеупомянутый МТА IUS .  

Имеет свою специфику проблема выбора типа ДУ и компонентов 
топлива для химических ракетных двигателей. Прежде всего, сущест
венно расширяется перечень типов ДУ, предназначаемых для приме
нения в составе МТ А, за счет использования ДУ малой тяги (в первую 
очередь электроракетных двигателей) и ,  в перспективе, за счет ЯРД. 
По ряду причин при формировании многоступенчатых схемных ре
шений целесообразным может быть использование комбинации сту
пеней с ДУ большой тяги (ЖРД или РДТТ) и ступеней с ДУ малой 
тяги (ЭРД) . Такая комбинация может быть выгодной с точки зрения 
безопасного преодоления радиационных поясов и достижения ком
промисса между массой полезного груза и временем перелета. 

На использование высокоэффективных криогенных ЖРД накла
дывает жесткое ограничение время пребывания в космическом про
странстве, что связано с большими трудностями предотвращения 
тепловых потерь криогенного компонента. Требования по надежно
сти реализации программы могут привести к использованию энерге
тически менее эффективных двигателей,  например, РДТТ. 

Для высокоэнергетических экспедиций ,  с точки зрения уменьше
ния бортовых запасов топлива, представляют большой интерес схем
ные решения с использованием для переходов внешних источников 
энергии,  таких как силы тяготения небесных тел (гравитационных 
маневров) для формирования переходных орбит, силы аэродинами
ческого сопротивления (аэродинамических маневров) для гашения 
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скорости в маршрутах с возврашением на Землю и/или при переходе 
на орбиту искусственного спутника небесного тела, обладаюшего ат
мосферой ,  давления солнечного света. 

Для межорбитальных транспортных аппаратов в окрестности Зем
ли интерес представляет только один вариант гравитационного ма
невра - около Луны. Остальные гравитационные маневры относятся 
к межпланетным полетам. 

Использование гравитационных маневров является объектом ис
следований для многих экспедиций, допускающих длительные пере
леты, благодаря потенциальной возможности сокращения бортовых 
запасов топлива, а следовательно, и снижения массы всего аппарата. 
Однако следует иметь в виду ряд факторов, которые могут повлиять 
на принятие решения по их использованию. В частности , при пролете 
в окрестности Юпитера минимальная высота пролета будет опреде
ляться не плотностью атмосферы, а уровнем радиации (характерное 
значение - 700 000 км) ,  а при меньших высотах нужна дополнитель
ная защита. При полете к Марсу с использованием гравитационного 
маневра у Венеры существенно изменятся требования к системе обес
печения теплового режима. Следует также помнить, что из-за высо
кой чувствительности траекторий с гравитационными маневрами к 
вариации условий пролета вытекают повышенные требования к точ
ности навигационных измерений и наведения КА. 

Использование аэродинамических маневров (для торможения и 
изменения наклонения орбиты) существенно сказывается, прежде 
всего, на конструктивно-компоновочной схеме , ввиду большого 
влияния на эффективность таких МТА его аэродинамических харак
теристик. 

Проблемным для МТА, использующих аэродинамический маневр, 
является выбор конструктивного исполнения аэродинамического 
тормоза и теплозащитного покрытия. Это следует из того факта, что 
при входе в атмосферу Земли со скоростями, характерными для таких 
полетов, т. е. от 7 ,8 км/с (для изменения плоскости орбиты) до 1 0  км/с 
(приблизительная скорость входа при возвращении с геостационар
ной орбиты) и даже до 1 2  кмjс,  имеют место большие тепловые и ме
ханические нагрузки .  

Известно ,  что снижение тепловой нагрузки возможно з а  счет су
щественного уменьшения баллистического коэффициента (увеличе
ния <<парусности•>) аппарата. Для достижения такого эффекта рас
сматриваются различные средства. Основными критериями для их 
выбора являются их масса и простота. В этой связи представляют ин
терес схемные решения, в которых используются дополнительные 
вспомогательные средства торможения (рис. 22 .3) : надувной баллон и 
Разворачиваемый аэродинамический экран. 
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б) 

Рис. 22.3. МТА, оснащенные аэродинамическими средствами торможения: 
а - схема с надувными устройствами; б- схема с разворачиваемым тормозным эк
раном 

Тормозной агрегат, представляющий собой наполненный газом 
мешок (рис. 22. 3 ,  а) ,  позволяет резко уменьшить баллистический ко
эффициент МТ А, что делает возможным осуществление торможения 
на высотах около 80 км. Большие высоты начала торможения позво
ляют обойтись без абляционной теплозащиты. Варьируя размеры 
мешка, можно регулировать величину сопротивления , реагируя та
ким образом на разброс плотности атмосферы. 

Согласно второму варианту (рис. 22 .3 ,  б) для торможения исполь
зуется разворачиваемый экран зонтичного типа. Поскольку маневр 
осуществляется на гиперзвуковых скоростях, весь аппарат вместе с 
П Н  находится в аэродинамической тени и тепловой нагрузки практи
чески не испытывает. При таком схемном решении имеется возмож
ность получить некоторое аэродинамическое качество, которое мож
но использовать для управления вектором скорости при движении в 
атмосфере . 

Кратность использования материальной части МТ А предполагает 
возможность создания не только традиционных в настоящее время 
одноразовых аппаратов, но также и многоразовых (т.е .  МТА с много
кратным использованием материальной части) .  Это является логиче
ским развитием средств космической транспортировки, диктуемым, с 
одной стороны, увеличивающимся грузопотоком на высокоэнергети
ческие орбиты, а с другой стороны, тем фактом, что многоразовые 
МТ А технически реализуемы более просто по сравнению с летатель
ными аппаратами ,  используемыми на маршруте <<Земля - низкая 
околоземная орбита - Земля>> .  

Для многоразовых МТ А принципиально новым признаком схем
ного решения является место базирования . Предполагается возмож
ность использования в процессе эксплуатации МТ А не только 
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средств обслуживания наземного базирования (в первую очередь 
средств заправки) ,  а и средств космического базирования. Особенно
сти этих мест базирования можно представить следующим образом. 

При наземном базировании все основные работы по обслужива
нию МТА, заправке , осмотру, ремонту и т.п. проводятся на Земле, и 
аппарат или отдельные его блоки (варианты с двумя и более ступеня
ми) транспортируются на околоземную орбиту в составе РКН. После 
выполнения задачи МТА возвращается на Землю (например, на борту 
космического самолета) для проведения цикла ремонтно-восстанови
тельных работ перед очередным полетом. 

При космическом базировании МТ А целиком или частями достав
ляется в незаправленном виде в составе РКН или на борту космиче
ского самолета на низкую околоземную орбиту, где осуществляются 
его окончательная сборка и заправка топливом. При этом все после
дующие заправки и ремонтно-восстановительные работы также осу
ществляются на орбите. При космическом базировании представля
ется возможным существенно уменьшить массу силовой конструк
ции, так как МТ А выводится на орбиту без топлива, а максимальная 
перегрузка при межорбитальных полетах не будет превышать 0, 3 ,  а 
также уменьшить массу теплозащиты (исключаются проблемы, свя
занные с обмерзанием криогенных баков и с аэродинамическим 
нагревом при выведении).  

Принцип управления, принятый в качестве схемаобразующего 
признака, предполагает, как минимум, три варианта: 

• автономное управление за счет бортовых средств аппарата; 
• дистанционное управление с Земли или с борта орбитальной 

станции; 
• управление оператором, находящимся на борту МТ А. 
Автономное управление, характерное для современных МТ А, мо

жет использоваться только в достаточно простых транспортных зада
чах. По мере развития космической инфраструктуры, когда ее цен
тральным звеном является долговременная орбитальная станция , 
появляется упомянутый ранее круг задач, связанный как непосред
ственно с ее обслуживанием, так и с обслуживанием других косми
ческих объектов инфраструктуры. Решение таких задач представля
ется более целесообразным с использованием дистанционно управ
ляемых МТ А, полагая, что управление может осуществляться как с 
Земли ,  так и с борта КА, в первую очередь с борта орбитальной 
станции .  

Усложнение операций по  сборке и обслуживанию крупных объек
тов космической инфраструктуры потребует участия в этих работах 
Человека-оператора, т.е. наличия в составе инфраструктуры пилоти
РУемых МТ А. Это относится как к операциям на низкой околоземной 
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орбите , так и на других, в том числе высокоэнергетических орбитах,  
например, геостационарной. 

Проблема выбора схемного решения, являясь одной из первых в 
общем перечне проектных задач ввиду очевидной проблемы ее фор
мализации, остается одной из сложных и ответственных, так как во 
многом определяет основные характеристики и технико-экономиче
ские показатели программы. 

В качестве критериев эффективности для принятия решения в 
процессе выбора схемного решения используются различные показа
тели эффективности , в частности, стоимость программы транспорт
ной операции, стоимость пуска, удельная стоимость выведения, от
носительная масса полезного груза, энергозатраты на реализацию пе
релета и др. Достоинства и недостатки методических подходов при 
использовании тех или иных критериев в целом такие же, как и в за
дачах выбора схемных решений РН. 

На практике выбор схемного решения МТ А сводится к вариант
ным расчетам, базирующимся на опыте разработчиков, учитываю
щем возможности РН, технологический задел и ,  конечно, динамику 
программ космической транспортировки. 
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Глава 23 
ОЦЕНКА ЭНЕРГЕТИЧЕСКИХ ЗАТРАТ 

НА МЕЖОРБИТАЛЬНЫЕ МАНЕВРЫ 

Методический подход к определению энергозатрат. Маневры по 

переходу между орбитами, имеющими общие точки. Маневры по 

переходу между околокруговыми орбитами. <<Быстрые>> переле

ты. Маневр по переходу между эллиптическими компланарными 

орбитами. Маневры по сближению МТА с другим космическим 

объектом. Переход между околокруговыми орбитами с использо

ванием ЭРД. Маневры по переходу между высокой и низкой ор
битами с использованием атмосферы 

Для решения задач проектирования МТ А, в первую очередь 
связанных с их массовыми характеристиками , необходимо опре
делить энергетические затраты на переход из одной области кос
мического пространства в другую с выполнением ряда граничных 
условий .  Учитывая конечную точность решения таких задач , в ос
нову методического подхода к их решению положено допущение о 
втором порядке малости таких эффектов,  как нецентральность 
гравитационных полей , сопротивление верхних слоев атмосферы ,  
давление солнечного света и т.д . ,  что позволяет н е  учитывать и х  в 
расчетах. 

Из приведеиного перечия задач, возлагаемых на МТ А в настоящее 
время, подавляющее большинство относятся к задачам , которые с 
точки зрения определения проектно-баллистических характеристик 
решаются методами теории движения летательных аппаратов в поле 
тяготения одного притягивающего центра. 

Известно,  что при движении в центральном поле одного притяги
вающего центра управляемое невозмущенное движение летательного 
аппарата описывается следующим векторным дифференциальным 
уравнением: 

'-' !l - р r = - r + 
r 3 т ' (23. 1 )  

rде r - текущий ради�-вектор; f.l - гравитационная постоянная при
тягивающего центра; Р - вектор тяги ракетного двигателя ; т - теку
Щая масса аппарата. 
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Известно также, что решение уравнения управляемого невозму
шенного движения может быть найдено при задании начальных усло
вий маневра и закона изменения вектора тяги по времени. 

Под маневром будем понимать управляемое движение, в результа
те которого МТА (вместе с полезным грузом или без него) переходит 
из начального (t 0 ,  Г н ,  v н ,  iн ) в конечное состояние (t к , г к , v к , iк ). 

Траекторию,  связывающую начальную и конечную (или промежуточ
ную) орбиты, называют переходной траекторией, или переходной ор
битой. 

Изменение параметров орбиты можно осуrnествлять с помощью 
одного или нескольких импульсов. Одноимпульсный переход с орби
ты на орбиту возможен только в случае , когда орбиты имеют по край
ней мере одну общую точку. Импульсы скорости, сообщаемые МТА, 
могут располагаться в плоскости начальной орбиты (компланарные 
маневры) или в'Не ее (пространственные или некомпланарные манев
ры) . В результате выполнения маневра по изменению параметров ор
биты космический объект переходит на некоторую другую конечную 
орбиту. 

Ниже представлены решения задач оценки энергетических харак
теристик маневра по величине потребного запаса характеристической 
скорости, что реализуется в основном по приближенным аналитиче
ским соотношениям либо численными методами,  обеспечивающими 
точность, достаточную для проектной проработки различных схем
ных решений МТА, особенно с целью сравнительного анализа. 

В круг задач, представленных ниже, из всего возможного многооб
разия включены задачи по оценке энергетических затрат для схем 
межорбитальных переходов, представляющие наибольший практиче
ский интерес в настоящее время, а также в постановочном плане зада
ча аэробаллистического маневра, относящаяся к перспективным и не
достаточно глубоко изученным задачам. 

Маневры по переходу между орбитами, имеющими общие точки 
(в случае касания или пересечения).  Эrо единственный вид маневра 
(рис. 23. 1 ) , который может быть обеспечен одним импульсом. Величи
на потребного для такого перехода изменения скорости (для разгона 
или торможения) в импульсной постановке задачи определяется век
торной разностью скоростей МТА на конечной и начальной орбитах в 
точке приложеимя импульса: 

l!!.v им = V п к  - V ItJ = J:.(�-1) , 
Го Го + Га 

(23.2) 
где v ltJ ,  v ,, , v 'а - скорости на начальной круговой орбите, в пери
центре и апоцентре конечной орбиты соответственно; г0, г а - ра-
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дv 
а) б) 

Рис. 23. 1 .  Одноимпульсные переходы: 
а - с круговой орбиты на эллиптическую; б - возвращение с эллиптической орби

ты на круговую 

диусы начальной круговой ,  в перицентре и апоцентре конечной ор
биты соответственно; 1..1 - гравитационная постоянная притягиваю
щего центра. 

Определенное по формуле (23 .2 )  импульсное изменение скоро
сти соответствует компланарному переходу с низкой круговой на 
эллиптическую орбиту. Отметим, что для возвращения на исход
ную орбиту (см . рис. 23 . 1 ,  а) потребуется такое же изменение ско
рости . 

Одним импульсом также возможен и переход на орбиту с другим 
наклонением. Приращение скорости в этом случае 

2 . ы дV ; = V 0 SIП -, 
2 

(23 .3)  

где v 0 - скорость в точке приложеимя импульса, которая должна сов
падать с узлом орбиты; Ы - изменение наклонения . 

Одним импульсом возможна реализация маневра по переходу на 
эллиптическую орбиту с одновременным изменением наклонения 
плоскости орбиты. Однако такой переход с энергетической точки зре
ния, как правило, является невыгодным. 

Маневры по переходу между околокруговыми орбитами. Различают 
два типа переходов между круговыми орбитами:  компланарные (когда 
обе орбиты находятся в одной плоскости) и некомпланарные (когда 
орбиты находятся в разных плоскостях) . 

При компланарном переходе минимальное количество импульсов 
Равно двум, так как две круговые орбиты, находящиеся в одной плос
Кости ,  не пересекаются. Естественным вариантом переходной орбиты 
является эллипс минимальной энергии (рис. 23 .2 ) ,  касающийся в 
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а) б) 
Рис. 23.2. КоМIUiанарные маневры по полуэллипсам Гоманна: 
а - с орбиты меньшего радиуса на орбиту большего радиуса; б - с орбиты больше
го радиуса на орбиту меньшего радиуса 

апоцентре и перицентре круговых орбит (эллипс Гоманна) . Требуе
мые импульсные приращения скорости в перицентре и апоцентре со
ответственно: 

(23 .4) 

(23.5) 

а суммарное требуемое импульсное приращение скорости на переход 

Время, затрачиваемое на переход в соответствии с третьим зако
ном Кеплера, 

- 1t 3/2 
fпер - �а • (23 .7) 

где а = (r1 + r2)/2 - длина большой полуоси эллипса. 
Как следует из формулы (23 .  7) , для заданной планеты величина 

суммарного импульса зависит от соотношения радиусов конечной 
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Рис. 23.3. Характеристики перехода между круrовыми орбитами по полуэллипсам 
Гоманна 

и начальной орбит r = r2 (рис. 23 . 3 ) .  Из механики космического 
rl 

полета известно,  что величина суммарного импульса достигает 
максимума (Av I: = 0,536v кр 1 ) при r = 1 5 , 58 , а ее предел при беско-
нечном удалении от притягивающего центра соответственно равен 
дv i: � о,4 1 4v кр1 •  

В современной практике интерес представляют трехимпульс
ные (биэллиптические) переходы между компланарными орбита
ми . С помощью первого разгонного и мпульса аппарат перево
дится на эллиптическую орбиту, радиус перицентра которой ра
вен радиусу начальной круговой орбиты. В апоцентре этой эл
липтической орбиты, радиус которого больше радиуса круговой 
орбиты, прикладывается второй,  тоже разгонный импульс скоро
сти для увеличения радиуса перицентра до величины, равной ра
диусу конечной орбиты. При достижении перицентра прикл ады
вается третий (тормозной) для выравнивания скорости до круго
вой (рис . 23 .4 ,  а ) .  

Суммарное приращение скорости на такой маневр 

(23 .8)  
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а) б) 
Рис. 23.4. Схема трехимпульсною перехода между круrовыми орбитами [2] : 
а - с пересечением конечной орбиты; б - без пересечения рабочей орбиты 

Здесь, в соответствии с рис. 23.4, а: 

При фиксированных радиусах исходной и конечной круговых ор
бит r1 и r2 суммарное приращение скорости зависит от радиуса апо
центра первого переходиого эллипса r • .  

Очевидный интерес имеет сравнение этой величины с суммар
ным импульсом для перехода между такими же начальной и конеч
ной орбитами по полуэллипсу Гоманна. Результаты исследований 
этой задачи ,  выполненных в рамках теории космического полета, 
следующие: 

• если высота апоцентра первого переходиого эллипса меньше 
высоты круговой орбиты (см. рис. 23.4, б) ,  то суммарное приращение 
скорости оказывается больше, чем в случае двухимпульсной траекто
рии перелета по полуэллипсу Гоманна; 

• при 1 < r < 1 1,94 выгоднее использовать двухимпульсный перелет 
по полуэллипсу Гоманна; 

• при 1 1,94 < r < 1 5,58 можно выбрать такую величину радиуса апо
центра первого переходиого полуэллипса, при которой трехимпульс
ный перелет будет экономичнее двухимпульсного перелета по полу
эллипсу Гсманна; 
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• при r > 1 5,58 трехимпульсный перелет с любым радиусом апо
uентра fa > r экономичнее , чем двухимпульсный перелет по полуэл
липсу Гоманна. 

Следует иметь в виду также два других результата, полученные в 
вышеупомянутых исследованиях: 

• выигрыш,  получаемый при использовании трехимпульсного 
перелета вместо гоманновского, в наилучшем случае не превыша
ет 8 % от суммарного приращения скорости двухимпульсного пе
релета; 

• время на трехимпульсный маневр в несколько раз больше ,  
чем время на двухимпульсный маневр (например, при высоте апо
гея ra � 1 00 000 км время на трехимпульсный маневр составляет 
около 50 ч по сравнению с приблизительно 6 ч при гаманнавеком 
переходе) .  

«Быстрые» перелеты. Время маневров, использующих перелет 
по полуэллипсу Гоманна, для некоторых прикладных задач может 
оказаться неприемлемым из-за его существенной продолжитель
ности . Одним из решений,  позволяющих сократить время переле
та ,  являются перелеты, в которых переходный эллипс имеет ради
ус,  превышающий радиус апоцентра гоманновского эллипса, т .е .  
переходный полуэллипс пересекает внешнюю круговую орбиту. 
Из множества возможных траекторий перелета ниже рассмотрен 
только один случай, когда траектория касается внутренней круго
вой орбиты и пересекает внешнюю (рис. 23 . 5 ) .  В этом случае ис
ключается участок движения вблизи апоцентра переходиого эл
липса, который существенно увеличивает время перелета по полу
эллипсу Гоманна. 

Потребное приращение скорости, как и в предыдущих случаях, 
представляет собой сумму величин первого и второго импульсов ско
рости: 

/).у I: = /).у 1 + /).у 2 · (23.9) 

Величина первого импульса вычисляется по формуле: 

(23 . 1 0) 

Величину второго импульса скорости можно определить из тре
угольника скоростей в точке пересечения переходной орбиты с задан
ной круговой орбиты радиусом r2 : 

(23. 1 1 ) 
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Рис. 23.5. Схема «быстрого» перехода [23.2] 

или с учетом рис. 23 .5 ,  

Время такого перелета можно вычислить по формуле - ( 2n 312 ]{( 1  + r) 312 [ Jg- - 1 �( r - 1 ) (ra - r) ]} 
t пер - г.: rl � arctg -=-----= - - . 

v /l  2v21t Га - r 1 + ra 

(23 . 1 2) 

(23 . 1 3) 

Сокращение времени таких перелетав по сравнению со временем 
перелета по полуэллипсу Гаманна может быть весьма существенным 
и зависит от величины суммарного приращения скорости. В частно
сти, если увеличить суммарный импульс по сравнению с суммарным 
импульсом по полуэллипсу Го манна в 1 , 3 раза, время перелета сокра
тится приблизительно в 3 раза. 

При некоМIШанарном переходе, который необходимо использовать в 
случаях, когда начальная и конечная орбиты лежат в разных плоско
стях, возникает необходимость в маневре с поворотом плоскости орби-

380 



а) 

Рис. 23.6. Распределение импульсов скорости при дВухимпульсном переходе меж
ду некомпланарными орбитами [23.1 ]  

ты (рис. 23 .6) .  Величина вектора импульсного приращения скорости 
д11я реализации двухимпульсного маневра вычисляется по формуле 

(23 . 1 4) 

где У 2 ,  У 1 - векторы скорости в точке маневра на конечной и началь
ной орбите соответственно. 

Величина импульса скорости 

(23. 1 5) 

где М - угол поворота плоскости орбиты. 
При реализации двухимпульсного перехода изменение плоскости 

орбиты возможно при реализации как каждого импульса (см.  
РИс. 23 .6 ,  в) ,  так и одного из них (в перицентре рис. 23 .6 ,  а) или в апо
центре (рис . 23 .6 ,  б) . Таким образом, необходимо определить такое 
Распределение угла некомпланарности М на составные части , реали-
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зуемые в перицентре и апоцентре переходиого эллипса, Ai" и Ыа , при 
котором потребный суммарный импульс бьm бы минимальный. 

Величина суммарного импульса с учетом (25.4), (25.5) и (25 . 1 5) за
пишется в следующем виде : 

!!.v = {; 1 + Зr -2� 2;; 
cos !!.i + W-1- З + r -2� 2 

cos Ai . 
1: V-;:; 1 + r  1 + r  

" v-;:; Jf 1 + r 1 + r 
а 

(23. 16) 

Для заданных величин относительного радиуса r существует опти
мальный угол Ai" , обеспечивающий минимум суммарного импульса. Из 
механики космического полета известно, что в интересных для практи
ки случаях эта величина не превышает несколько градусов. В частности, 
при повороте плоскости орбиты на 5 1°, что характерно при старте с Бай
конура и выведении КА на геостационарную орбиту, близкое к опти
мальному решение дает следующее распределение: 

(23. 1 7) 

Некоторое уменьшение энергетических затрат при выведении на 
геостационарную орбиту возможно при использовании трехимпульс
ной схемы выведения с тремя поворотами плоскости орбиты. В этом 
случае, как бьmо указано выше, в схему выведения вводится дополни
тельный эллипс с высотой орбиты, превышающей высоту геостацио
нарной орбиты. Суммарное потребное приращение скорости при 
этом определяется формулой 

л #.{ 1 + ЗГа 2Jf!tra . 
tJ.V 1; = - --_ - - - -_- COS l l + 

Г1 1 + Га 1 + Га 

1 
+-Jf (23 . 1 8) 

- Г2 - Га • • • u 1 где г = -, га = -; 11 , 12 , 13 - углы поворота плоскостен в моменть 
гi гi 

приложения соответствующих импульсов. Их сумма равна заданномУ 
углу поворота: 

(23 . 1 9) 
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При оптимальном маневре основное изменение наклона плоско
сти орбиты i2 осуществляется в апогее переходиого полуэллипса. При 
первом и третьем маневрах изменения наклона очень незначительны.  
выигрыш, естественно, будет тем больше, чем выше высота апогея 
этого дополнительного эллипса. Однако этот выигрыш не столь су
шественный, чтобы иметь практический интерес ,  так как даже при 
высоте апоцентра порядка 400 000 км он составляет около 300 мjс , а 
время перелета увеличивается до 1 1  сут. 

В задачах перехода между орбитами с целью встречи с объектом,  
находящимся на другой орбите , или попадания в определенную точку 
этой другой орбиты по другим соображениям используются орбиты 
фазирования. В частности, такие орбиты иногда вынуждены исполь
зовать при выведении КА на геостационарную орбиту в заданную 
точку стояния. Использование такой дополнительной промежуточ
ной орбиты связано с тем ,  что для перехода, например, по эллипсу 
минимальной энергии в заданную точку возникает потребность в по
лучении определенной величины фазового угла (углом между ради
ус-вектором МТА в начале перехода на геопереходную орбиту и на
правлением на заданную точку в этот момент времени).  Для получе
ния требуемого фазового угла выведение осуществляется на специ
альные орбиты, которые называют фазирующими (или орбитами фа
зирования (рис. 23. 7)) .  Время ожидания на этой орбите оптимальной 
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Рис. 23.7. Фазирующие орбиты [23.2] :  
1 - орбита цели;  11 - орбита КА; Ц 1 ,  Ц 2 - первая и вторая цели соответственно; 
KJ , К2 - место сообщения первого и второго импульсов соответственно; rкл , ru -
Радиус орбиты КА и цели соответственно; q> - фазовый угол 
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величины фазового угла и называется временем фазирования , кото
рое с учетом обозначений на рис 23 .7  определяется по формулам: 

для перехода на внешнюю орбиту 

r з12 

ТФ = � 1 (и0 -иФ ), 
J.1( 1 - r зf2 ) 

для перехода на внутреннюю орбиту 

r з12 

ТФ = � 1 (и0 -иФ ), 

- rl где r = -. 
r2 

J.1(f 3/2 - 1) 

(23 . 20) 

(23 .2 1 ) 

Маневр по переходу между Э/L/Iиптическими компланарными орбита

ми. В отличие от круговых, эллиптические орбиты могут: не пересе
каться, иметь точку касания или точки пересечения (рис. 23 .8) .  В этих 
случаях возможен одноимпульсный переход, который в общем случае 
не будет оптимальным по затратам скорости. Для практических целей 
рассматриваются, как правило, двух- и трехимпульсные переходы. 
Наиболее просто оцениваются потребные импульсы скорости для 
двухимпульсных переходов. 

Если ограничить все возможные схемы переходов между такими 
орбитами до совокупности, отвечающей следующим условиям: 

- направления вращения одинаковы; 
- угловые положения граничных точек переходной орбиты произ-

вольные; 
- орбиты не пересекаются и не имеют точки касания; 
- линии апсид совпадают; 
- минимальная суммарная скорость на переход достигается при 

двухимпульсном маневре при переходе из перицентра внутренней ор
биты в апоцентр внешней (рис . 23 .8 ,  а) ,  получим 

!!..v r. = !!..v 1  + !!..v 2 ; (23.22) 

!!..V I =�[ 2ra l } (23.23) 
r. l r. l + ra l

' 

8.v 2 =�[ 2rлa l ) (23.24) 
ra 2 

-
r. l + ra l ' 

где r. 1 ,  ra 1 - радиус перицентра и апоцентра начальной орбиты соот
ветственно; r. 2 ,  ra 2 - радиус перицентра и апоцентра конечной орби
ты соответственно. 
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а) б) в) 

Рис. 23.8. Переходы между эллиптическими орбитами: 
а - между непересекающимися орбитами; б - между касающимися орбитами ;  в 
между пересекающимися орбитами 

При касании (рис. 23 .8 ,  б) и пересечении (рис. 23 .8 ,  в) эллиптиче
ских орбит может быть реализован одноимпульсный переход. Если 
одна из пересекающихся орбит круговая, то оптимальным является 
двухимпульсный маневр. 

Маневры по сближению МТА с другим космическим объектом, нахо
дящимся практически на той же орбите на некотором удалении, ха
рактерные мя вышеупомянутых дистанционно управляемых аппара
тов, реализуются по общепринятой схеме траекторий маневров ближ
него сближения при удалении объектов на 10 . . .  30 км, маневров при
чаливания и непосредственно сборки. 

На энергетические затраты при сближении влияют многие факто
ры, но наиболее значимыми из них являются условия по времени 
сближения. Математическая модель мя таких маневров является 
предметом специальных разделов механики космических полетов и 
здесь рассматриваться не будет. 

В качестве примера предлагается обсуждение этой проблемы с 
анализом результатов таких операций ,  что позволяет оценить по
рядок таких затрат для характерных операций при сближении с 
орбитальным объектом на низкой околоземной орбите . Отметим ,  
nрежде всего , что вышепредставленные двухимпульсные перехо
ды для таких операций нерациональны , поскольку всегда будет 
иметь место ошибка в определении высоты орбиты МТА (напри
Мер , для одной из используемых схем навигации это около 2 км 
по высоте и 0 ,0 1 · по наклонению) .  С учетом этого наиболее бла
гоnриятен по энергетике четырехимпульсный вариант сближе
liия . Вначале МТ А совершает биэллиптический переход с на чаль-
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ной орбиты, высота перигея которой меньше высоты перигея ор
биты объекта-цели на несколько километров, при этом в перигее 
прикладывается первый импульс сближения около 1 , 8  мjс . Вто
рым маневром в точке пересечения линий узлов орбит достигает
ся окончательное совмещение плоскостей орбит . Характеристи
ческая скорость этого маневра составляет 1 , 5 мjс . Третий маневр 
МТ А осуществляет в перигее переходиого эллипса, 11v = 2 , 1 м/с , 
что понижает апогей орбиты на 2 км и выравнивает высоты по
лета МТА и объекта-цели . Наконец,  четвертым маневром /1v == 

= 2 , 1 мjс в апогее совершается переход на круговую орбиту, вы
равнивая при этом основные векторы состояния МТ А и объек
та-цел и .  Суммарные затраты скорости на четырехи мпульсную 
схему ближнего сближения при этом не превышают 8 мjс (в за
висимости от реальных ошибок) . 

Причаливанне и стыковка начинаются после сближения МТА и 
объекта-цели на расстояние 1 2  . . .  20 м .  Для стратегии трехимпульс
ного причаливаимя по методу пропорционального сближения тре
буется характеристическая скорость 2 ,5  мjс. Первым импульсом 0,6 
м/с МТА ускоряется в направлении объекта-цели,  последний (так
же 0,6 мjс) импульс скорости позволяет избежать соударения МТА 
с целью. Оставшийся запас скорости - 1 , 3 мjс обеспечивает ком
пенсацию ошибок рассогласования наклонения плоскостей орбит 
и потерь на  реализацию законов управления причаливаннем и 
сборкой. 

Энергетические затраты на маневр по расстыковке с учетом воз
можностей современных систем с достаточной для проектных прора
боток точностью можно принять приблизительно равными 1 ,6 мjс. 
Такой маневр включает в себя: отход от объекта (11v = 0,6 м/с) ,  ком
пенсацию ошибок положения и осуществление режима удержания 
(/1v = 0,4 м/с) и подтормаживание для удаления на безопасное рас
стояние (11v = 0,6 мjс) .  

Переход между околокруговыми орбитами с использованием ЭР Д. 
Реактивное ускорение МТА с ЭРД существенно меньше по сравне
нию с МТА, использующими химические двигатели. Это, как из
вестно, связано ограничением по мощности имеющейся на борту 
энергетической установки, энергия которой используется для соз
дания реактивного ускорения. Реально его величина находится в 
пределах 1 О -s .. .1 О -2 м j с 2 , что на несколько порядков меньше уско
рения свободного падения на поверхности Земли. В таком случае 
гравитационными потерями скорости пренебрегать нельзя , а при
ращение скорости имеет очень мало общего с характеристической 
скоростью. Таким образом, хотя характеристическая скорость для 
МТА с ЭРД определяет затраты топлива на маневр, но сама харак-
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теристическая скорость существенно зависит от параметров аппа
рата и его двигательной установки . 

Использование МТА с ЭРД для перехода между околокруговыми 
орбитами в окрестности планеты приводит к многовитковым спира
левидным траекториям.  Время активного полета таких аппаратов во 
многих случаях может совпадать со временем полета. Из всего много
образия возможных схем перелета и режимов работы ЭРД ниже в ка
честве иллюстрации будет рассмотрен перелет с нерегулируемым дви
гателем. В этом случае минимум моторного времени соответствует 
минимальным затратам топлива. 

При компланарном переходе , когда начальная и конечная орбиты 
близки к круговым, практичным и наиболее исследованным является 
так называемый трансверсальный закон направления нерегулируе
мой тяги. Такой маневр с помощью метода осреднения (когда траек
тория МТ А представляется совокупностью оскулирующих круговых 
орбит, на которых угловая скорость МТА постоянна) может быть 
описан следующим соотношением: 

- = --

du 11 

Текущее ускорение в таком случае можно записать в виде 

р а = = 

то -mt 1 _!!.Q_1 
w 

(23.25) 

(23 .26) 

В рамках упомянутого выше метода осреднения получено выраже
ние дЛЯ текущего радиуса орбиты 

(23 .27) 

При заданных значениях начального и конечного радиусов орбит, 
скорости истечения и начального ускорения время работы двигателя 
(при непрерывном режиме работы) можно получить, воспользовав
шись следующим соотношением: 

lдв = W {1 -exp[� [-1 __ 1 )]}· а0 W .jr; .Jr: 
(23.28) 

С учетом принятых допущений соотношение (23.28) полностью 
характеризует энергетические затраты дЛЯ данного вида переходов. 
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Значение таких затрат мя компланарного перехода в единицах харак
теристической скорости определяется следующим выражением: 

(23 .29) 

а для перехода с изменением угла наклона плоскости на l!.i, если 
в пределах витка использовать простую релейную программу 
ориентации тяги l a l  = const с переключением тяги на симметрич
ное направление относительно плоскости орбиты в точках, где 
аргумент широты и =  ±7t / 2, 

(23 .30) 

Моторное время (соответствующее в этом случае времени полета) 
запишется в следующем виде: 

W { [ У хар ]} tд. = -;;; 1 -ехр -
W 

. (23 .3 1 )  

В выражениях (23.25)-(23 .3 1 ) использованы следующие обозначе
ния: 1.1 - гравитационная постоянная Земли;  Р - тяга ДУ; W - ско
рость истечения рабочего тела ДУ; r1 , r2 - радиус-векторы исходной 
орбиты и орбиты назначения соответственно; т0 , m - начальная 
масса аппарата и массовый расход рабочего тела ДУ соответственно. 

Следует отметить, что численные значения скорости истечения 
рабочего тела и удельного импульса для ЭРД совпадают. В математи
ческих моделях МТА с ЭРД будет использоваться скорость истечения 
как более распространенный в научной литературе термин. 

Маневры по переходу между высокой и низкой орбитами с использо

ванием атмосферы. Этот маневр позволяет использовать атмосферу 
небесного тела мя рассеивания избыточной энергии.  Рассмотрим 
в качестве примера возвращение МТА с геостационарной орбиты с 
аэробаллистическим маневром в атмосфере Земли .  Схема перелета в 
этом случае выглядит следующим образом (рис. 23 .9) :  МТА своим 
первым тормозным импульсом переходит с исходной высокой круго
вой орбиты ИСЗ на промежуточную эллиптическую, перигей которой 
лежит ниже условной границы атмосферы Земли. За счет маневра в 
атмосфере Земли происходит уменьшение энергии МТА, а следова
тельно, и апогея орбиты до величины, равной высоте круговой конеч
ной орбиты. В апогее вновь образованной после выхода из атмосферы 
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Рис. 23.9. Схема перехода между круговыми орбитами с использованием аэробал
листического маневра [23.3] : 
Е - точка входа в атмосферу; F - точка выхода из атмосферы 

эллиптической орбиты МТ А вторым включением своего двигателя 
выводится на конечную круговую орбиту. Экономия в запасах требуе
мой характеристической скорости может составлять более 2,2 кмjс, 
что составляет приблизительно 25 % от общих затрат на перелет в оба 
конца. 
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Глава 24 
ВЫБОР ПРОЕКТНЫХ ПАРАМЕТРОВ 

МЕЖОРБИТАЛЬНЫХ ТРАНСПОРТНЫХ АППАРАТОВ 

Критерии эффективности. Основные проектные параметры. 
Массовые характеристики одноступенчатого МТА. Выбор топ

лива. Выбор начальной тяговооруженности. Граничная характе

ристическая скорость. Выбор проектных параметров МТА с ЭР Д 

МТА является фрагментом космической системы, предназначен
ным совместно с РН для выполнения транспортных космических за
дач, и его так же, как и РКН, принято называть средством выведения .  
В функции МТ А входит вторая часть транспортной операции :  обеспе
чение всех маневров полезного груза в космическом пространстве по
сле выведения его в составе РКН на некоторую опорную (исходную), 
как правило низкую околоземную орбиту. При этом, как уже отмеча
лось ранее, один и тот же МТ А может использоваться в составе раз
личных РКН и, кроме того, он может использоваться не для одной 
транспортной задачи,  а для некоторой их совокупности. В такой со
вокупности задачи могут отличаться параметрами конечных орбит, 
массой полезного груза и т.д. 

МТ А как летательный аппарат является динамической системой, 
состояние которой при выполнении маневра описывается системой 
обыкновенных дифференциальных уравнений: 

dS f( - - - - ) - =  s , x, y, u, t ;  
dt 

(24. 1 )  

с вектором фазовых координат 

(24.2) 

где х - вектор неконтролируемых (проектантом) параметров, в част
ности представленных в составе исходных данных (например, масса 
полезного груза, маршрут полета и т.д. ) ;  у - вектор проектных пара
метров, т .е .  контролируемых проектантом;  с математической точки 
зрения вектор постоянных по времени управляющих параметров (на
пример, начальная тяговооруженность) ; ii(t) - законы управления 
МТА (вектор управляющих функций) , обеспечивающие выполнение 
маневра; t - текущее время. 
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Под маневром понимается переход из начального положения s0 в 
конечное sк , начинающийся в момент /0 и заканчивающийся в мо
мент t к с выполнением всех необходимых граничных условий в конце 
каждого активного участка траектории перелета. В частном случае 
вектор s0 представляет собой совокупность таких величин как на
чальный радиус орбиты rн , начальная скорость v н , начальный угол 
наклонения i, а вектор sк - эту же совокупность величин в конце пе
рехода. Траекторию, связывающую начальную и конечную орбиты, 
называют переходной траекторией или переходной орбитой.  

Под проектными параметрами МТА будем понимать величины, 
наиболее полно характеризующие его схемное решение, массу, форму 
и т.д. , - те, по которым проектант принимает решения. С точки зре
ния математики - это вектор постоянных по времени управляющих 
параметров. Среди этих величин принято вьщелять наиболее значи
мые, в смысле их влияния на характеристики, называемые далее ос
новными проектными параметрами.  

Переходная траектория МТА определяется его проектными па
раметрами и законами управления (законы управления вектором 
тяги, величины тяги и т.д . ) .  Очень важным является то обстоятель
ство, что после принятия решения по проектным параметрам их 
изменение по завершению проекта весьма затруднительно, в отли
чие от функций управления.  В случае многофункционального 
(многоцелевого) МТА, предназначенного для 6Ыполнения различ
ных транспортных задач , программа управления вообще может 
формироваться непосредственно перед выполнением конкретного 
маневра. Таким образом, представляется целесообразным разделе
ние проектных параметров и законов управления на две группы -
неизменных от рейса к рейсу (универсальных) и адаптирующихся к 
условиям применения. 

К первой группе следует отнести, например: 
- для МТА с ЖРД: начальную тяговооруженность, число ступе

ней, удельный импульс двигательных установок; 
- для МТА с ЭРД: тягу и мощность двигательно-энергетической 

установки, удельный импульс (эффективная скорость истечения) . 
Ко второй группе следует отнести законы управления (программы 

полета), а также параметры настройки, которые отражают возмож
ность изменения отдельных характеристик МТ А перед выполнением 
очередного маневра. Примерами таких параметров могут быть масса 
полезного груза, масса заправленного топлива. 

Эффективность выполнения МТ А транспортной задачи в общем 
виде характеризуется величиной критерия (критерия эффективности): 

К( х, у, й), (24.3 )  
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а задача о выборе проектных параметров и функций управления сво
дится к поиску таких их значений и функций, которые соответствуют 
экстремальной величине критерия. 

С учетом вышеупомянутого обстоятельства решение динамиче
ской части задачи при фиксированных х и ji, т.е. выбор управлений 
может быть выделен в отдельную задачу, а выбор оптимальных про
ектных параметров формулируется как определение их сочетания, со
ответствуюшего экстремуму критерия эффективности, представлен
ного в виде : 

К(х, ji,). (24.4) 

В качестве критерия эффективности могут быть использованы 
стоимость программы транспортировки, удельная стоимость дос
тавки единицы массы полезного груза, т.е показатели ,  характери
зующие затраты на реализацию транспортных задач. Такие крите
рии являются наиболее значимыми для принятия решения о созда
нии МТА. 

Следует отметить, что использование конкретного критерия эф
фективности связано с иерархическим уровнем рассматриваемой за
дачи. Так, если решается задача об обеспечении определенной про
граммы космической транспортировки, то наиболее целесообразным 
представляется использование в качестве критерия стоимости выпол
нения программы 

(24.5) 

где с. - затраты на выведение с Земли всех грузов (включая 
МТА, топливо и полезный груз) на низкую базовую орбиту; СР -
затраты на разработку МТА; Сизг - затраты на изготовление по
требного пар ка МТ А; Сэкс - затраты на эксплуатацию пар ка 
МТ А, включая затраты на топливо,  необходимое для реализации 
всей программы .  

Если необходимо оценить эффективность определенной транс
портной операции ,  то ее можно оценить затратами на ее реализа
цию 

(24.6) 

где все затраты относятся к реализации одного рейса. Включение в 
соотношение (24.6) количества n полетов данного МТ А предполагает 
его многоразовое использование. 
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Для решения многих инженерных задач , связанных с конкретным 
схемным решением МТ А, в том числе и при выборе основных про
ектных параметров, может оказаться целесообразной его оценка по 
величине относительной массы полезного груза: 

т 
1 1 = ____!!:!_ r n  г · 

то 
(24.7) 

Отличительной особенностью выбора схемных решений МТА яв
ляется суrnественное влияние на показатели эффективности схемы 
перелетов, так как при различной их реализации характер маневров, 
величины потребных приращений скорости при их осуrnествлении 
могут значительно отличаться от схемы к схеме. Особенно это замет
но при использовании в схеме перелетав гравитационных маневров 
или использовании атмосферы небесных тел. В этой связи возникает 
необходимость в выборе показателя для сравнительной оценки, кото
рый бы наиболее полно характеризовал маневры, предусматриваемые 
для альтернативных вариантов схем перелетов. 

Например, в качестве такого показателя при использовании МТ А 
с большой тягой часто рассматривается величина, определяющая 
суммарное потребное импульсное приращение скорости, сообщаемое 
МТ А при каждом включении его двигательной установки: 

i=n 
Av им r = LAV им ; ' 

1 

где i = 1 ,  2, . . .  , n - количество активных маневров. 

(24.8) 

В практике проектирования использование такого показателя объ
ясняется тем, что решение задач в импульсной постановке позволяет 
определить затраты топлива, близкие к истинным для МТА с двигате
лями большой тяги (с начальной тягавооруженностью n0 :2:: 0,3) . Про
должительность активных участков полета в этом случае мала по 
сравнению с продолжительностью пассивного полета по переходной 
орбите, траекторный угол (угол между вектором скорости и местным 
горизонтом) мал и, следовательно, расходом топлива на преодоление 
гравитационного поля можно пренебречь. Таким образом, значения 
импульсного приращения скорости близки к значениям характер и
стической скорости. 

Повышение точности оценки потребных приращений скорости 
может быть достигнуто за счет учета гравитационных потерь и потерь 
на управление, т.е . :  

Av хар;  = Av ИМ ; + Av rp ; + Av упр; • (24.9) 
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Характеристическая скорость i-го активного маневра определяет 
относительную массу потребного запаса топлива на этот маневр: { l:!.v хар · J 1 1 . = 1 - 1 1  . = 1 -ех ---' r- т ,  r- к ,  [ уд 

и массу топлива в абсолютном выражении: [ j !:!.v хар ; J] тт; = то; 1 -ех� -----т;;- . 

(24. 1 0) 

(24. 1 1 ) 

Из (24. 1 1 ) видно, что минимальные затраты топлива при прочих 
равных условиях будут иметь место при минимуме потерь скорости 
(гравитационных и на управление).  

Гравитационные потери скорости для относительно больших 
значений начальной тяговооруженности (0, 1 . .  . 1  ,0) и приращений 
скорости в пределах 0 ,5  . . .  8 ,0  км/с при высоте начальной орбиты 
около 200 км и оптимальном законе управления вектором тяги ДУ 
можно оценить по приближенной зависимости 

(/ ) 2;з ( J з 
!':!. = 0 238 уд !':!.V им v rp ' 2 ' по v п о  

(24. 1 2) 

где v п о  - абсолютная скорость на начальной орбите ; п0 - начальная 
тяговооруженность МТА при выполнении маневра. 

Энергетические затраты на управление строго могут быть оп
ределены только по результатам интегрирования уравнений дви 
жения при фиксированных значениях проектных параметров и 
известном законе управления . Для многих маневров с ограни
ченной тягой они составляют небольшую долю по сравнению с 
другим и составляющими характеристической скорости , и для 
проектных проработок можно воспользоваться следующим соот
ношением:  

l:!.v yпp = (0,0 1 . . .  0,0 1 5) (11v имп + l':!.v rp ). (24. 1 3) 

Величину характеристической скорости можно использовать не 
только для оценки массового совершенства МТА с химическими дви
гателями, т.е. с большой тягой, когда величина начальной тяговоору
женности составляет п0 > 0,1 ,  но и при оценке массового совершенст
ва МТА с ЭРД. При этом следует иметь в виду следующее обстоятель-

395 



ство: так как силы тяготения часто превышают силы тяги , гравитаци
онными потерями пренебрегать нельзя и величину характеристиче
ской скорости следует определять, интегрируя выражение для теку
щего ускорения : 

lдв 

!!..v хар = J a(t)dt. 
о 

(24. 14) 

С учетом особенностей МТА с ЭРД одним из ключевых парамет
ров является время активного полета t дв , которое в пределе может 
быть равным времени полета, и минимум этого времени соответству
ет минимальным затратам топлива и минимальной характеристиче
ской скорости. Если предположить постоянство массового расхода 
топлива и постоянство скорости истечения ,  закон изменения ускоре
ния может быть представлен следующим образом: 

р 
a =--

m0 - mt 
О о ---, 

1 - �t w 
(24. 1 5) 

р 
где t - текущее время активного полета; а0 = - - начальное реак

то 
тивное управление, которое связано с ранее используемым парамет

р 
ром п0 (начальная тяговооруженность) соотношением а0 = - = п0 g0 • 

то 
С учетом (24. 1 5) выражение для характеристической скорости 

принимает вид 

!!..v хар = f a(t)dt = J �dt = -W 1n 1 - 00 t дв • 

lдв lдв ( ) о о 1 - �t W 
w 

(24. 16) 

Потребный запас топлива на перелет (при т т = mt дв ) определится 
из формулы Циолковского: 

(24. 1 7) 

Специфика полетов с малой тягой и ЭРД,  реализующих такие 
полеты, накладывает отпечаток и на методические подходы при 
выборе проектных параметров таких аппаратов.  В связи с этим 
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проблемы выбора основных проектных параметров МТ А с двигате
лями большой или промежуточной тяги 0,03 � п0 � 1,0 и проблемы 
выбора проектных параметров с ЭРД ниже будут рассматриваться 
раздельно. 

Для одноразовых МТА с двигателями большой или промежуточ
ной тяги 0,03 � п0 � 1,0 состав основных проектных параметров, по ко
торым принимаются решения в начале проектных проработок, вы
глядит следующим образом:  

• в одноступенчатом исполнении: 
1 уд - удельный импульс тяги двигателя ( W - скорость истечения 

рабочего тела) , 
п0 - начальная тяговооруженность; 
• в многоступенчатом исполнении: 
N - количество ступеней, 
1 уд ; - удельный импульс тяги двигателя ( W; - скорость истечения 

рабочего тела) i-й ступени,  
п0; - начальная тяговооруженность i-й ступени, 
fl к ; - относительная масса i-й ступени (распределение масс по 

ступеням).  
Начальная масса одноступенчатого МТА по аналогии с массой од

ноступенчатой РКН как совокупность полезного груза и составляющих 
масс ракетного блока может быть представлена в следующем виде: 

1 

то = тn. r + Lтт i + тт.о + тдв + тсу + тпр + тет , 
j=l 

(24. 1 8) 

где тn. r - масса полезного груза; тт j - масса рабочего запаса топ
лива на проведения j-го маневра; тт о - масса топливных отсеков 
(включающая массу невырабатываемых запасов и газов, входящих в 
конечную массу) ; т дв - масса двигателя; тсу - масса оборудования 
системы управления; т"Р - масса прочих (неучтенных) элементов 
ракетного блока; тет - масса стыковочного устройства (если такое 
предусмотрено) . 

Выражение дЛЯ конечной массы МТ А и, соответственно, для от
носительной массы полезной нагрузки в значительной степени зави
сит от маршрута транспортной операции. Эти операции различаются 
количеством и характером маневров, а также наличием или отсутст
вием полезного груза при совершении какого-то из маневров. На 
рис. 24. 1 представлено несколько возможных маршрутов между двумя 
околоземными орбитами.  

В частности, при транспортировке полезного груза в одну сторону 
с низкой базовой орбиты на конечную (например, с низкой около
земной на геопереходную) по баллистической схеме с одним актив-
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а) б) 

МТА+ПГ 

в) 

Рис. 24. 1 .  Варианты маршрутов межорбитальных переходов: 
а - с полезным грузом в одну сторону без возвращения МТА; б - с полезным гру
зом в одну сторону с возвращением МТА на исходную орбиту; в - с полезным гру
зом одинаковой массы на орбиту назначения и исходную орбиту; 1 - первый им
пульс (переход на орбиту назначения);  2 - второй импульс (закрепление на орбите 
назначения); 3 - третий импульс (переход на исходную орбиту) ; 4 - четвертый им
пульс (закрепление на исходной орбите) 

ным участком выражение для относительной массы полезного груза 
может быть представлено в следующем виде: 

При транспортировке полезного груза с низкой околоземной ор
биты только на орбиту назначения и возвращении на исходную орби
ту без полезной нагрузки по четырехимпульсной схеме относительная 
масса полезного груза запишется следующим образом: 

1 1 

llflк i - [ат оО -ПJl к) + У дУnо gо + Jl к 1 Jl к 2 Jl cт ] ( l + Jlcy + Jl пp ) 
Jl �j-=l __________ �i=_l ________________________________ _ n.r  = 

1 -( l -Jl к з Jl к4 )( l + ат.о ( l + Jlcy + Jl пp )) 
(24.20) 
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При транспортировке полезного груза равной массы с низкой 
околоземной орбиты на рабочую в оба конца по четырехимпульсной 
схеме относительная масса полезного груза запишется следующим 
образом: 

ll п.r = Ull к 1 -[ ат о ( 1 -Ull к 1 ) + У дyno go + ll к 1  ll к 2  ll eт ]( 1  + /lcy + /l np ), 

(24.2 1 )  

тк . { i"J.v . } 
где ll к 1  =--1 = ехр ---1 - относительная конечная масса после 

т01 lуд 

проведения j-го маневра; ат.о = тт.о - относительная масса топлив
тт 

т ных отсеков (0 ,03 . . .  0 ,07) ;  у л• = � - относительная масса двигатер 
тет ля (0 ,00 1 . . .  0 ,025 кг/Н) ;  ll eт = ----'"----- - относительная масса сты-

ll к 1  ll к 2  то 
т су ковочного устройства (0 ,0 1 5  . . .  0 ,03) ; /lcy = ---=--- - относи-

т д. + тт.о + тет 
тельная масса оборудования системы управления (0,08 . . .  0 ,35 ) ;  

т пр 11 пр = - относительная масса прочих элементов 
т дв + тт.о + тет 

(0,05 . . .  0 , 1 5) .  
В скобках приведены диапазоны возможного изменения соответ

ствующих параметров. 
При использовании МТА с РДТТ, обеспечивающего транспорти

ровку в одну сторону по баллистической схеме с одним импульсом, 
начальная масса МТ А запишется следующим образом: 

(24.22) 

где т л• - масса РДТТ; тлер - масса переходника между МТА и по
лезным грузом;  то.у - масса органов управления, а выражение для 
относительной массы полезного груза соответственно 

(24.23) 

т тnер + то у где а дв = � - относительная масса РДТТ; /l np = · - отно-
тт то 

сительная масса прочих элементов. 
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Выражения (24. 1 9)-(24. 2 1 )  и (24 .23 )  являются фун кцией 1 уд и 
n0 , что позволяет оп редел ить их значения , соответствующие 
maX Jl n г .  

В рассматриваемой постановке задачи выбор удельного импуль
са - это, в первую очередь, выбор типа топлива, который далеко не 
всегда осуществляется только из соображений массовой эффектив
ности . В частности , криогенные топлива, обладающие значитель
ным преимуществом по сравнению с другими химическими 
топливами, находят ограниченное применение из-за серьезных труд
ностей по обеспечению их теплового режима. В то же время твердое 
топливо, уступающее по энергетическому совершенству практически 
любому жидкому топливу, по ряду причин является весьма привле
кательным. В частности, в РДТТ отсутствует проблема запуска в не
весомости, что характерно для ЖРД. Кроме того, продолжительное 
время между маневрами сказывается на его характеристиках не 
столь существенно, если сравнивать его с криогенным топливом. 
Более того, при небольших значениях требуемого приращения ско
рости РДТТ, благодаря более высокому массовому совершенству 
конструкции, могут быть выгоднее и по массе. Высококипящие топ
лива, занимающие промежуточное место между криогенными и 
твердыми топливами, во многом исключают (или смягчают) недос
татки обоих. Этим в значительной степени объясняется широкое их 
применение в отечественных МТ А. 

С увеличением требуемого приращения скорости все более при
влекательным становится использование Я РД, так как при их ис
пользовании в составе МТ А риск радиационного загрязнения атмо
сферы Земли по сравнению с их использованием в составе РН суще
ственно ниже, а удельный импульс тяги выше, чем у ЖРД и РДТТ. 
Безусловно, для высокоэнергетических переходов, особенно к Юпи
теру, Сатурну и т.д . ,  допускающих большую продолжительность по
летов, большую перспективу имеют ЭРД. 

При выборе начальной тяговооруженности следует иметь в виду, 
что ее оптимальная величина зависит от маршрута перехода. В ча
стности , при транспортировке полезного груза в одну сторону 
с низкой базовой орбиты на конечную (например, с низкой око
лоземной на  геопереходную орбиту) по баллистической схе
ме с одним активным участком выражение для оптимальной тяго
вооруженности может быть определено по приближенной зависи
мости 

(24.24) 
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Рис. 24.2. Изменение rравитационных потерь скорости .1 v '1' (а) и начальной тяго
вооруженности "о (б) от приращения скорости .1v 

На рис. 24.2 представлены графики , иллюстрирующие влияние 
различных факторов на величину гравитационных потерь скорости и 
начальную тяговооруженность. 

Использование на этом же маршруте нескольких включений 
(каждое в перицентре соответствующей переходной орбиты) позво
ляет уменьшить гравитационные потери (при одинаковом п0 ) . 
В результате оптимальное значение п0 монотонно уменьшается с 
ростом числа включений двигателя . При значительном увеличении 
числа включений (8 . . .  1 0) начальная тяговооружен ность может быть 
снижена в несколько раз. Очевидно ,  что при этом увеличится и 
время перехода. 

Опыт проектных проработок показывает, что при использован ии в 
качестве критерия эффективности стоимостных показателей значе
ние оптимальной тяговооружености как правило несколько меньше 
rю сравнению с вычисленным значением по соотношению (24.24) ,  
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полученным из условия максимальной массовой эффективности . Это 
объясняется тем,  что снижение затрат на двигатель меньшей тяги оку
пается увеличением затрат за счет соответствующего увеличения мас
сы аппарата. 

Следует иметь в виду, что для большинства баллистических схем 
межорбитальных перелетав при выведении П Н  на высокоэнергети
ческие орбиты с последующим возвращением МТ А на низкую ор
биту участок разгона с низкой базовой орбиты является опреде
ляющим при расчете полных гравитационных потерь скорости на 
перелет, так как на этом участке реализуются наиболее низкие зна
чения начальной тягавооруженности по сравнению со всеми после
дующими активными участками. Это позволяет при выборе опти
мальной тягавооруженности МТ А, предназначенного для таких по
летов, в первом приближении ориентироваться на значение этого 
параметра, полученное для первого маневра (в перицентре пере
ходнога эллипса) . 

Перечень основных проектных параметров многоступенчатого 
МТА, приведенный выше, не отличается от соответствующего переч
ия для РН.  Однако при выборе их значений следует учитывать ряд 
специфических особенностей,  связанных с условиями полета МТ А. 
Так, при выборе количества ступеней следует иметь в виду, что тре
буемое суммарное приращение скорости для МТ А как правило суще
ственно меньше, чем для РН,  а следовательно, в большинстве случаев 
это позволяет решить транспортную задачу в одноступенчатом вари
анте. Очевидно, что возможность такого решения становится менее 
вероятной с увеличением требуемого приращения скорости и, следо
вательно, запаса характеристической скорости. В этой связи пред
ставляет интерес определение граничного запаса характеристической 
скорости одноступенчатого МТ А. 

Под граничной хорактеристической скоростью здесь понимают ско
рость, выше которой массовое совершенство одноступенчатого варианта 
ниже, чем у двухступенчатого, т.е. понимают характеристическую ско
рость, начиная с которой для увеличения массовой эффективности сле
дует переходить к двухступенчатому варианту аппарата. Граничная ха
рактеристическая скорость может бьпь определена из условия равенства 
массовой отдачи одной и двух ступеней при достижении этой скорости. 
Принимая одинаковыми энергетическое и массовое совершенства МТА 
в обоих вариантах - с учетом выражения (24. 19) - и исключая для уп
рощения записи массу сть1ковочного устройства, получим: 
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++ ;;� Н·+-·+ ;t} J + у .,п, g, r� + �СУ + �� ) J ' 
(24.25) 

Выражение в левой части есть массовая отдача одноступенчато
го МТ А, а в правой части - двухступенчатого МТ А. Для определе
ния численного значения оптимальной для одной ступени характе
ристической скорости следует разрешить это выражение относи
тельно v �p · 

На рис. 24.3 представлена зависимость граничной характеристиче
ской скорости от энергетического и массового совершенства ракетно
го блока. Как следует из рис. 24.3 ,  граничная характеристическая ско
рость ступени растет с увеличением удельного импульса и повышени
ем массового совершенства конструкции. 

Увеличение количества ступеней может быть вызвано не стрем
лением к повышению массовой эффективности , а другими сообра
жениями. Например, при использовании РДТТ более целесообраз
ным может оказаться наличие в составе МТА двух РДТТ, каждый 
из которых обеспечивает один маневр. Это исключает из рассмот-

Vxap• м/с 
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4000 
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lуд • мjс 
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3400 

1 000 2600 

о 0,05 0 , 1 0  о ,  1 5  0,20 0,25 ат о 

Рис. 24.3. Граничная характеристическая скорость: 
l'J.v хар - характеристическая скорость; у дв - относительная масса двигателя; llr.o -

относительная масса топливного отсека; n0 - начальная тяговооруженность; W 
скорость истечения продуктов сгорания 
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рения одну из серьезных проблем,  а именно обеспечение повтор
ного запуска двигателя , что характерно для ЖРД, а также сущест
венно смягчает проблему, связанную с длительным пребыванием 
МТ А в полете , что характерно для МТ А с криогенными компонен
тами топлива. Другим примерам может быть переход с низкой око
лоземной орбиты на высокоэнергетическую (в том числе и геоста
ционарную) с использованием ЭРД.  С позиции массовой эффек
тивности в этом случае достаточно только одной ступени.  Однако 
при многовитковам переходе КА будет достаточно продолжитель
ное время находиться в радиационных поясах, что может привести 
к отказам бортового радиоэлектронного оборудования . Чтобы из
бежать этого , КА может быть оснащен дополнительным двигателем 
большой тяги (ЖРД или РДТТ) , используемым на первой ступени, 
благодаря чему время полета в радиационных поясах будет сущест
венно сокращено. 

Другой причиной появления ступенчатости МТ А может быть 
создание нескольких модификаций МТ А на базе унифицированных 
элементов. Примерам этому являются модификации МТА <<Бриз-М» 
и <<Бриз-КМ>> ,  в состав которых входит унифицированная двигатель
ная установка, а основное отличие заключается в наличии в МТА 
<<Бриз- М» дополнительного топливного отсека, сбрасываемого после 
выработки в нем топлива, что относит этот МТА к аппаратам полу
тораступенчатой схемы. Другим примерам может быть МТ А IUS 
(США),  в котором посредством различных сочетаний двух унифици
рованных РДТТ формируются МТА двух- , трех- и четырехступенча
той схем. 

Перечисленные факторы,  влияющие на формирование ступенча
тости, предопределяют и распределение масс по ступеням, которое в 
таких случаях подчиняется распределению запасов характеристиче
ской скорости. 

Выбор оптимальной начальной тягавооруженности по ступеням 
с позиции максимальной грузоподъемности также может быть све
ден к выбору с позиции минимальных затрат характеристической 
скорости , как это было предложено для одноступенчатых МТА. 
Если какая-то ступень многоступенчатого МТА используется для 
нескольких маневров, то, ориентируясь на маневр с наибольшими 
гравитационными потерями скорости , выбирается ее начальная тя
говооруженность. 

МТА с ЭРД имеет ряд принципиальных отличий по сравнению с 
МТА с двигателями большой и промежуточной тяг, основные из ко
торых: 

• уровень тяг, а следовательно, и уровень ускорений на несколько 
порядков меньше; 
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• в составе МТА существенную часть массы составляет энергети
ческая установка, мощность которой во многом определяет характе
ристики МТ А. 

Основные параметры ЭРД двигателя :  тяга Р, КПД Тl лв • ско
рость истечения рабочего тела W - напрямую связаны с мощно
стью энергетической установки соотношением (полагая , что вся 
вырабатываемая энергоустановкой мощность подводится к дви
гателю ) :  

PW P W  
Nэv = -- ; N 3y = N  лв = N = -- . 

2Т] дв 2Т] дв 
(24.26) 

Структура массового баланса МТА с ЭРД подобна структуре дру
гих МТА 

(24.27) 

В этом соотношении отдельной составляющей выделена масса 
энергетической установки, ввиду ее особой значимости. 

Разделив обе части этого уравнения на m0 , получим уравнение су
ществования такого МТ А: 

(24.28) 

где J! дэУ • J! т • J!т о • J!cy , J! ст , J! пр - относительные массы двигатель
но-энергетической установки, топливного отсека, системы управле
ния, стыковочного устройства и прочих элементов соответственно. 

Для нерегулируемой двигательной установки вышеприведенные 
относительные массы можно представить в следующем виде: 

У дэУ a0 W 
J! дЭУ = -- -

2
-; 

Тl дв 

mдэУ тэу + т л• 
у ДЭУ = � = 

N 
= у ЭУ + у  дв ' 

где у = m эv . т л• 
эv 

N 
, У лв = н; 

где 'У сУ = mcy ; у пр = mnp 
• 

m дэУ m дэУ 

(24.29) 

(24.30) 

(24. 3 1 )  

(24.32) 
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Подставляя эти соотношения в зависимость для относительной 
массы полезного груза (24.28) ,  получим 

У дэУ a0 W а0 
J..l. n r = 1 - -- --( 1  + УсУ + У пр ) - - Тдв ( l  + От о ). 

Т'l дв 2 w (24.33) 

Из множества возможных схемных решений и маршрутов транс
портировки в качестве примера рассмотрим простой случай - за
дачу, когда речь идет о транспортировке полезной нагрузки в один 
конец без выключения двигателя. Для оценки такой транспортной 
операции целесообразно в качестве критерия эффективности ис
пользовать относительную величину полезного груза (24. 33 ) ,  что 
при заданной массе полезного груза соответствует минимальной 
массе МТА. Опыт проектных проработок таких аппаратов показы
вает, что такое решение соответствует также минимальным затра
там на операцию. 

Следует отметить, что перелеты без выключения двигателя (т.е .  с 
минимальным временем перелета) выгодны при использовании ЭРД 
для полетов в околоземном и окололунном пространстве, когда тра
ектория носит характер многовитковой спирали и незначительная 
экономия топлива за счет выключения двигателя не оправдывается 
увеличением продолжительности рейса 

Как уже отмечалось выше, при фиксированных значениях проект
ных параметров динамическая часть общей задачи может быть без за
метной потери в точности выделена в самостоятельную задачу. Ее ре
шение для рассматриваемого случая может быть представлено в сле
дующем виде: 

W [ j t:.v xap )] t48 = � 1 -ex}-'L -w- , (24. 34) 

Это связано с тем,  что при уровне реактивного ускорения , харак
терном для МТА с ЭРД (lo -s .. . 10 -4 g0 ) ,  величина потребной характе
ристической скорости перелета слабо зависит от а0 и может в первом 
приближении считаться постоянной. 

Величина характеристической скорости для перехода между око
локруговыми орбитами, как было представлено ранее, может быть 
определена по следующим зависимостям: 

• для компланарного перехода: 

(24. 35) 
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• для перехода с изменением угла наклона плоскости орбиты -Ш 1 2cos( 7tM / 2> !l_ 
V xap - � + · 

г. v Г2 1 г. г2 
(24.36) 

В этом случае величина реактивного ускорения определяется при 
заданном t дв из соотношения 

W [ j Av xap )] 
а о = t д в  

1 -ex.,l-----w-- (24.37) 

и задача сводится к оптимизации скорости истечения. 
На рис. 24.4 представлены графики , иллюстрирующие зависи

мость параметров МТА от скорости истечения и наличие ее опти
мального значения. С ростом Wпроисходит уменьшение потребной 
массы топлива вследствие его экономного расходования, однако од
новременно увеличиваются потребная мощность энергоустановки, а 
значит, и массы энергетической установки, составляющей сущест
венную долю в массе аппарата. 

Анализ области применения МТА с ЭРД показывает их доста
точно высокую эффективность по относительной массе ПН по 
сравнению с МТ А на химических двигателях в задачах, когда вре
мя полета не является критическим параметром . На рис.  24 . 5  по
казан характер зависимостей этого показателя для МТА с различ
ными типами ЭРД (а - электростатический,  б - магнитоплаз
менный) и МТА с ЖРД (в) при однократном полете . Достижение 
значительных преимуществ ЭРД перед ЖРД порядка 50 %  по от
носительной массе полезного груза достигается при длительно
стях полета 1 00 . . . 200 сут. 

Рассматривая перспективу использования МТА с ЭРД,  следует 
отметить, что наиболее целесообразным представляется их исполь
зование для многократных перелетав меЖду базовой и высокоэнер-

т 

w 
Рис. 24.4. К выбору проектных параметров МТА с ЭРД 
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Рис. 24.5. Сравнение массовой отдачи МТА с различными типами ДУ: 
а - с электростатическим двигателем на ксеноне; б - с магиитоплазменным двига
телем; в - с ЖРД 

гетическими орбитами . Эффективность использования ЭРД будет 
увеличиваться с увеличением кратности использования материаль
ной части МТ А. 
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Глава 25 
КОМПОНОВКА МТА 

Требования к конструктивно-компоновочной схеме. Массовые и 

объемные характеристики. Массовая сводка. Компоновка топ

ливных отсеков МТА с ЖР Д. Компоновка МТА с Р Д1Т. Дистан

ционно управляемый МТА. МТА космического базирования. МТА с 

ЭР Д. Пилотируемые МТА 

МТА, являясь самостоятельным средством выведения, входит в 
состав космической головной части РКН , и в этой связи его компо
новка в значительной степени зависит от типа ракеты-носителя или 
нескольких ракет-носителей, в сочетании с которыми предполагается 
использование аппарата. Под компоновкой здесь будем понимать 
внешние обводы и взаимное расположение основных отсеков и агре
гатов МТ А, а также их соединение, обеспечиваюшее их взаимодейст
вие и функционирование на всех этапах полета. 

Результаты работы по формированию компоновки отображаются 
на конструктивно-компоновочной схеме (ККС) , которая содержит 
следующую информацию: 

• состав, места стыковки отсеков, взаимное расположение основ
ных агрегатов, зоны расположения систем в отсеках, расположение 
маршевых двигателей , исполнительных органов системы управления 
и т.д . ;  

• схему передачи нагрузок; 
• схему размещения чувствительных элементов, солнечных бата

рей,  радиаторов сброса тепла и т .п .  
Конструктивно-компоновочная схема является ключевым доку

ментом,  несущем в себе основные признаки схемного решения МТА. 
Даже в ее первоначальном безразмерном виде, характерном для этапа 
предварительных исследований,  выдерживаются геометрические 
пропорции будущего аппарата. На последующих этапах по мере появ
ления массовых и соответствующих им объемных характеристик ком
поновка приобретает размерный вид, который затем от этапа к этапу 
уточняется. 

Первое приближение при определении укрупненных массовых ха
рактеристик МТ А может быть получено на основе выражения для от
носительной массы полезного груза, используемого при выборе про
ектных параметров. В частности , для одноразового одноступенчатого 
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МТА с ЖРД (рассматриваемого здесь в качестве примера) это выра
жение имеет вид: 

(25 . 1 ) 

где IJ. к = ехр( -�); v I - суммарный по всем маневрам запас ха ракте
/Уд 

ристической скорости. 
Отметим здесь еще раз правомочиость использования выражения 

(25 . 1 )  в качестве критерия. В действительности, его максимальное 
значение позволяет при транспортировке груза по заданному мар
шруту максимизировать его массу при фиксированном значении гру
зоподъемности РКН. 

При заданном маршруте и схеме перелета легко определяется по
требный рабочий запас топлива: 

(25.2) 

Начальная масса т0 , за вычетом массы адаптера, соединяющего 
РН и МТ А, практически соответствует грузоподъемности РКН 
(тп г ) Рн · 

Рабочие запасы окислителя ток и горючего тгор соответственно 
будут равны:  

к 1 
ток = тт -- ; т гор = тт --. 

1 + К 1 + К 
(25.3) 

Остальные составляющие масс , соответствующие выражению 
(25. 1 ) ,  определяются по известным соотношениям: 

(25.4) 

Таким образом обеспечиваются данные для формирования массо

вой сводки первого приближения (табл. 25. 1 ) .  
При определении составляющих масс такой сводки используются 

статистические показатели совершенства основных агрегатов без уче
та конструктивно-компоновочной схемы МТА и множества особен
ностей, влияющих на индивидуальные массовые характеристики раз
рабатываемого аппарата, поэтому точность расчетов не может быть 
высокой. Тем не менее, эти показатели могут быть использованы для 
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Таблица 25. 1 

Укрупненная массовая сводка 

Составляющие массовой сводки Численные 
значения 

Стартовая масса . . . 
Масса полезной нагрузки (включая 5 .. . 1 0 % резервной массы) . . . 

Рабочий запас топлива: 
Масса окислителя . . . 
Масса горючего . . . 

Масса топливного отсека . . . 
Масса двигателя . . .  

Масса оборудования системы управления . . .  
Масса прочих неучтенных элементов . . . 

формирования конструктивно-компоновочной схемы аппарата на
чального приближения и последующих уточнений на ее основе с ис
пользованием более точных зависимостей. 

Учитывая то обстоятельство, что объем топливных баков МТА, за 
редким исключением, составляет существенную долю всего объема, 
именно этот параметр используется при проработке конструктив
но-компоновочной схемы. 

Следует иметь в виду, что топливные баки содержат не только ра
бочий запас компонентов, идущий на сообщение требуемой скоро
сти, вычисляемый по формуле (25 .2) ,  но также ряд других составляю
щих, используемых в полете, и составляющих, входящих в конечную 
массу аппарата, которые в предварительных расчетах входили как со
ставляющие массы топливного отсека. Поэтому для оценки объемов 
баков компонентов за основу принимается заправляемая масса 

(25.5) 

где тт раб - рабочий запас компонентов топлива; m r.з - гарантий
ные запасы топлива; тнев - невырабатываемые остатки; тр.н -
масса топлива, используемого для наддува в полете ; т даст - д остар
товый расход топлива, связанный, например, с захолаживанием 
двигателя. 

При определении объема топливных баков следует также учиты
вать объемы газовой подушки, внутрибаковой арматуры, емкостей с 
рабочим телом, не являющимся топливом (например, системы надду-
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ва и др. ) ,  а также тот факт, что часть топлива может находиться в ма
гистрали или определенную часть объема необходимо предусмотреть 
для тоннельной трубы. 

Практически все составляющие масс и объемов, упомянутые 
выше, могут быть достаточно точно определены на последующих эта
пах с учетом особенностей систем МТ А (в первую очередь, двигатель
ной установки) и компоновочной схемы топливных баков. Зависимо
сти, которые используются для определения составляющих масс МТ А 
с ЖРД, имеют вид, подобный зависимостям, используемым для опре
деления составляющих масс ракетных блоков РН,  которые для таких 
расчетов требуют некоторой коррекции. Это касается , прежде всего, 
статистических коэффициентов, численные значения которых долж
ны быть получены на соответствующем статистическом материале. 
В качестве примера в табл . 25.2 представлена массовая сводка гипоте
тического МТ А с криогенными компонентами ,  предназначенного 
для выведения полезных грузов с низкой околоземной орбиты на гео
стационарную орбиту. 

Определение объема топлива, даже с относительно небольшой 
точностью, позволяет оценить габариты МТ А. Так как МТ А транс
портируется на исходную орбиту в составе космической головной 
части (КГЧ),  то его обводы и габариты выбираются с учетом других 
входящих в КГЧ составных частей и в значительной степени зависят 
от геометрических характеристик РКН. 

На рис 25. 1 представлено место МТА в составе КГЧ. Именно требо
вание плотности КГЧ во многом определяет требования к габаритным 
размерам МТ А. С другой стороны, схемное решение МТ А, в первую 
очередь его маневренные возможности и компоненты топлива, опреде
ляют объем аппарата и могут составлять весьма существенную долю в 
общем объеме зоны полезной нагрузки ГО. Ориентиром при выборе 
габаритов МТ А является диаметр ракетного блока последней ступени 
РН, даже при том, что диаметр ГО может быть несколько больше этого 
диаметра. Из этого следует, что удлинение МТА с ЖРД или РДТТ с не
большими запасами характеристической скорости и с компонентами 

топлива большой плотности будет относительно небольшим (Л = 
L 

= 

d 
= 0,2 . . .  1 ), и только использование водорода в составе топлива приводит 
к значительно большим удлинениям Л > 3. 

Небольшие удлинения аппарата могут быть реализованы в ре
зультате анализа достаточно большого числа компоновочных реше

ний топливных отсеков. Характерными чертами таких решений яв
ляются : 

- использование топливных отсеков с совмещенными днищами 
(рис . 25.2 ,  а) ; 
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Космическая головная часть 

Головной обтекатель 

;!: Рис. 25. 1 .  Космическая головная часть в составе РКН 
(И 

Переходпая 



Таблица 25.2 (часть 1) 
Массовая сводка mпотетическоrо МТА с криоrенным ЖРД 

Составные части конструкции Масса, кг 
Конструкция МТА 2850 

1 .  Каркас 1 260 

2 .  Двиrательная установка 1 090 

3. Оборудование 500 

1 .  Каркас 1260 

1 . 1 .  Блок баков «0» и «Г» ,  включая перегородки 1 000 

1 .2. Теплоизоляция баков «0» и «Г>>, включая ЭВТИ 250 

1 .3 .  Приборный отсек, включая ферму верхнюю 400 

2. Двигательная установка 1090 

2 . 1 .  Маршевый двигатель 250 

2.2. Рулевые приводы маршевого двигателя 56 

2.4. Регуляторы и дроссели 1 7  

2 .5 .  Элементы монтажа двигателя 25 

2. 7. Датчики ,  кабельная сеть 20 

2 .8 .  Блоки датчиков уровня заправки 26 

2 .9 .  Пневмогидросистема 546 

2. 1 О. ДУ системы ориентации и обеспечения запус- 1 50 
ка «Сухая>> 

3. Оборудование 500 

3 . 1 .  Система управления 1 50 

3 .2 .  Бортовые химические батареи 40 

3 .3 .  Бортовой измерительный комплекс 1 50 

3.4. Системы пожаровзрывопредупреждения и 1 00 
обеспечения температурного режима 

3.5. Кабельная сеть 60 

- использование топливных отсеков с раздельными днищами 
(рис. 25 .2 ,  б) и с совмещенными контурами (рис . 25 .2 ,  в) ; 

- использование подвесных и навесных топливных баков 
(рис. 25 .2 ,  г) ; 
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Таблица 25.2 (часть 2) 

Составляющие заправляемого запаса 
Масса, кr 

Бак <<0•> Бак <<Г•> Bcero 

Заправляемый запас 13 000 2400 15 620 

1 . Заправляемый запас СОЗ - - 200 

2. Пары компонентов в баках 3 9 1 2  

3. Гелий в баках 3 - 3 

4. Гелий в щаробаллонах - - 20 

5. Топливо в баках 1 2 994 239 1 1 5  385 

5 . 1 .  Рабочий запас, включая топливо на переход- 1 2 700 2 1 89 14 889 
ные режимы 

5. 1 . 1 .  Топливо для работы на номинальном режиме - - 14 553 

5 . 1 .2 . Топливо выхода на режим - - 300 

5 . 1 . 3 .  Топливо на захолаживание - - 36 

5 .2 .  Топливо на наддув баков в полете - 40 40 

5 .3 .  Топливо на испарение 49 85 1 34 

5 .4. Гарантийные остатки 1 20 7 1  1 9 1  

5 . 5 .  Невырабатываемые остатки 1 25 6 1 3 1  

Запас топлива и rазов надцува, входящий в конеч- 307 107 437 
ную массу 

1 .  Гарантийные остатки 1 20 7 1  1 9 1  

2. Невырабатываемые остатки 1 25 6 1 3 1  

3. Пары компонентов в баках 42 30 72 

4. Гелий в баках 20 - 20 

5 . Гелий в щаробаллонах - - 3 

6. Остатки ДУ системы ориентации и обеспечения - - 1 0  
запуска 

7. Потери из расходной трубы после останова ДУ - - 1 0  

- размещение двигателей в центральной полости торового бака 
(рис. 25 .2 ,  г) ; 

- размещение двигателей в специально организованных полостях 
нижних топливных баков (рис. 25 .2 ,  д) .  
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а) 

в) 
б) 

Рис. 25.2. Варианты компоновки топливных отсеков 

П редставленные выше ком поновочные решения характерн ы 
для современных МТА с ЖРД, рассчитанных на одноразовое ис
пользование .  МТА с РДТТ, которые успеш но использовались в 
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г) 

-@-
д) 

Рис. 25.2. Окончание 

США, имеют достаточно простые компоновочные решения . 
На рис.  25 . 3  представлены схемы возможных модификаций МТА 
IUS  (США) (рис . 25 . 3 ,  а) и более детально одна из наиболее часто 
используемых (двухступенчатая схема) (рис .  2 5 . 3 ,  б) . Известны 
также компоновочные решения РДТТ для МТА, в которых с це
лью увеличения плотности компоновки РДТТ используются утоп 
ленные и раздвижные сопла. 

Значительную долю в общем объеме МТА занимают приборные 
отсеки, которые реализуются в двух видах: герметичные и негерме
тичные. В первых поколениях отечественных МТ А, как правило, 
преимущественно использовались герметичные приборные отсеки. 
Это позволяло достаточно просто решать проблему обеспечения те
плового режима для размещенного в нем приборного оборудова
ния .  Для приборных отсеков в этом случае использовались формы 
с предельно малым удлинением (рис. 25.4) . Со временем, по мере 
появления приборного оборудования , менее чувствительного к ра
бочей среде , и новых технологий обеспечения теплового режима, 
стало возможным использование негерметичных приборных отсе-
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2 

а) 

б) 

Рис. 25.3. Схемные решения МТА с РДТТ: 
а - компоновочные схемы модификаций МТА с РДТТ различных размеров ( J 
малый РДТТ; 2 - большой РДТТ) ; б - общий вид двухступенчатого МТА с РДТТ 
различных размеров 

ков. Масса конструкции МТ А с герметичным приборным отсеком 
заметно выше, а плотность компоновки ниже по сравнению с мас
сой конструкции и плотностью компоновки альтернативного вари
анта. В последнем случае большинство приборного оборудования 
может быть размещено на проставке между верхним топливным ба
ком и полезной нагрузкой , чем обеспечивается хороший доступ к 
приборам в процессе его подготовки на технической и стартовой 
позициях. Пример такого компоновочного решения приборного 
отсека приведен на рис. 25 .5 ,  на котором представлен приборный 
отсек МТА I U S  (США) . 
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1 

2 

3 

4 

Рис. 25.4. Герметичный приборный отсек в составе МТА (на примере МТА 
«Блок Д>>): 
1 - герметичный приборный отсек; 2 - бак окислителя; 3 - бак горючего; 4 - дви
гатель 

Рассмотренные компоновочные решения относятся к МТ А, соз
данным, в основном, для одноразового использования с целью транс
портировки полезных нагрузок в один конец с низкой околоземной 
орбиты на рабочую высокоэнергетическую орбиту и траекторию по
лета к другим небесным телам. Параллельна с их использованием и 
улучшением характеристик ведутся поисковые работы по определе
нию схемных решений аппаратов, которые расширили бы возможно
сти МТ А и увеличили их эффективность. Рассмотрим ниже несколь
ко вариантов компоновок МТ А, исследованных в процессе этих по
исковых работ. 

Дистанционно управляемый МТА (рис.  25 .6 ) .  Примерам такого 
аппарата является грузовой корабль <<Прогресс>> ,  который обладает 
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Рис. 25.5. Компоновка негерметичного приборного отсека (на примере МТА IUS): 
1 - БЦВМ; 2 - приемопередатчик; 3 - командное устройство; 4 - блок переклю
чателей пироустройств; 5- преобразователь постоянного тока; б- аккумуляторы; 
7 - блок распределения электроэнергии; 8 - процессор обработки бортовой ин
формации; 9 - релейный блок; 10 - звездный датчик; 11 - блок инерциальных из
мерений;  12 - блок двигателей системы исполнительных органов; 13 - топливные 
баки 

возможностью совершать низкоэнергетические маневры на низкой 
орбите при решени и  задач по обслуживанию космических объектов 
(например, М КС) , <<довьшедение>> на различные орбиты полезных 
грузов, доставленных на базовую орбиту на борту РКН и т .п .  С уче
том таких задач предусматривается возможность управления МТ А 
как с Земли , так и с борта какого-то космического объекта, напри
мер МКС. Другим примерам дистанционно управляемого МТ А яв
ляется аппарат, предназначенный для полетов в окрестности кос-
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Рис. 25.6. Компоновочная схема МТА с дистанционным управлением (на примере 
КА «Проrресс»): 
1 - стыковочный агрегат; 2 - грузовой отсек; 3 - отсек дозаправки орбитальной 
станции топливом; 4 - приборно-агрегатный отсек 

мического объекта, например, с целью присоединения к нему дру
гого космического объекта, находящегося на близкой орбите . На 
рис . 25 .7  представлен один из возможных вариантов компоновки 
МТ А (проект США) для решения такой задачи .  Поперечный раз
мер такого аппарата ограничен диаметром зоны полезной нагрузки 
используемого средства выведения, а длина определяется запасом 
топлива (по существу, запасом характеристической скорости) , не
обходимого для реализации маневров. 

МТА космического базирования. При космическом базировании 
МТ А целиком или по частям доставляется на низкую околоземную 
орбиту, где осуществляются его окончательная сборка и ,  при необ
ходимости, заправка топливом. При этом все последующие заправки 
и ремонтно-восстановительные работы также осуществляются на 
орбите. При космическом базировании предполагается существенно 
уменьшить массу силовой конструкции (в случае его выведения без 
топлива) , а также массу теплозащиты (исключаются проблемы, свя
занные с обмерзанием баков и с аэродинамическим нагревом при 
выведении).  На рис. 25.8 в качестве примера представлена предвари
тельная компоновочная схема МТ А космического базирования , 
предложенная в одном из отечественных проектов («ОКА-Т>> ) .  Дру
гим примером является компоновочная схема МТА (проект США) , 
nредназначенного для высокоэнергетических переходов и оснащен-
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Рис. 25.7. Компоновка дистанционно управляемою МТА (на примере МТА ОМV) 
[25. 1 ] : 
1 - раскрываемые телекамеры; 2 - блок двигателей малой тяги системы ориента
ции и стабилизации ;  3 - блочные радиаторы системы обеспечения температурного 
режима; 4 - всенаправленная духчастотная антенна для связи с навигационными 
ИСЗ; 5- остронаправленные антенны; 6- выдвижная штанга стыковочного меха
низма; 7 - телевизионные камеры и сигнальные огни системы стыковки; 8 - ра
диолокационная антенна; 9 - цапфы узлов крепления; 10 - плата для крепления 
полезных грузов; 11 - узел крепления МТ А 

ного криогенными двигателями. Основную долю сухой массы такого 
МТА составляет масса топливных баков 8, 9 (рис. 25.9) .  С целью об
легчения конструкции каждый из топливных баков выполнен в виде 
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1 2 

9 

Рис. 25.9. Пример компоновочной схемы МТА кос
мическою базирования с криоrенной ДУ [25. 1]:  
1 - отсек полезного груза; 2 - стыковочный 
шпангоут; 3 - радиоэлектронное оборудование; 
4 - многослойная теплоизоляция; 5 - ферма из 
КОМПОЗИЦИОННОГО материала; 6 - баллОНЫ С ра
бОЧИМ телом системы наддува и системы испол
нительных органов; 7- маршевые двигатели ;  8 -

бак кислорода; 9 - бак водорода 

двух полусфер и промежуточного шпан
гоута, через который передаются усилия 
от двигателей к полезному грузу. Пере
дача усилий осуществляется через фер
мы, стыкующиеся на промежуточных 
шпангоутах топливных баков. В качестве 
конструкционных материалов для ферм 
рассматриваются композиционные мате
риалы, что позволяет минимизировать 
их массу. Для предотвращения интен
сивного испарения предполагается ис
пользование экранно-вакуумной тепло
изоляции (ЭВТИ) ,  например,  из слоев 
каптона с алюминиевым покрытием, 

разделенных нейлоновыми сетками. Такое конструктивное решение 
теплоизоляции позволяет использовать ее и как противометеорит
ную защиту. Вероятность пробоя микрометеоритом бака таких раз
меров весьма мала и еще может быть уменьшена при базировании 
на орбите в специальных ангарах. Для управления МТ А можно ис
пользовать систему исполнительных органов, включающих опреде
ленное число ЖРД малой тяги на высококипящих компонентах, 
расположенных на шпангоуте топливного бака. Эти же двигатели 
можно использовать для сближения и стыковки. 

МТА с ЭР Д. Отличительными особенностями таких аппаратов, как 
уже отмечалось выше, являются: 

• значительно больший по сравнению с РДТТ, ЖРД и ЯРД 
удельный импульс и чрезвычайно низкий уровень тяг и ,  как следст
вие , очень большое время полета; 

• высокий уровень энергопотребления и,  как следствие , большая 
доля в конечной массе аппарата энергетической установки.  

Эффект от высокого импульса очевидный , так как (в  соответ
ствии с формулой Циолковского) приводит к уменьшению по
требных заласов рабочего тела. Низкий уровень тяг предопределя-
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ет существенно меньшие (по сравнению с рассмотренными выше 
вариантами) уровни перегрузок ( 1 0 -4  .. .I о -з ) ,  что соответственно 
снижает уровень эксплуатационных нагрузок на транспортируе
мые грузы .  

Большая продолжительность полета является принципиальным 
недостатком таких МТ А, так как увеличивает массу всех служебных 
систем МТА (и полезной нагрузки) ,  зависящих от времени полета, в 
связи с чем при выборе схемных решений таких аппаратов большое 
значение имеет время перелета. 

Высокий уровень энергопотребления кроме проблем , связан
ных с массой энергоустаноки , прямо зависящей от ее мощности, 
из-за относительно невысокого КПД энергопреобразователей и 
ЭРД порождает проблемы,  связанные с обеспечением теплового 
режима. 

МТА с ЭРД обычно предлагаются в одноступенчатом варианте.  
В некоторых проектах для транспортировки энергетических ИСЗ 
предлагается использовать двухступенчатый аппарат. При этом на 
первом этапе полета используется энергия, вырабатываемая на этом 
ИСЗ, а на низкую околоземную орбиту возвращается ступень, содер
жащая наиболее дорогие элементы МТ А и оснащенная другим типом 
ДУ, например ЯЭРД. Заслуживают внимания также двухступенчатые 
варианты,  когда дополнительная ступень большой тяги (с ЖРД или 
РДТТ) позволяет существенно снизить время перелета, в том числе в 
радиационных слоях Земли. 

На схемное решение МТА с ЭРД большое влияние оказывает тип 
энергетической установки, используемой в качестве основного источ
ника энергоснабжения. В настоящее время рассматриваются два ос
новных типа: солнечная и ядерная энергетические установки и, соот
ветственно, солнечный электроракетный двигатель (СЭРД) и ядер
ный электроракетный двигатель (ЯЭРД) . 

Ниже рассматриваются характерные особенности МТА с каждой 
из этих энергетических установок на примерах соответствующих про
ектов, разработанных в рамках поисковых исследований.  

Ключевые особенности МТА с ЯЭРД связаны со спецификой 
ядерной энергетической установки (ЯЭУ) . Любой тип такого косми
ческого МТ А включает три основных элемента: 

источник тепловой энергии - ядерную установку; 
преобразователь тепловой энергии в электрическую; 
устройство для отвода части первичной энергии,  иенепользуемой 

в процессе преобразования, в окружающее пространство (холодиль
ник-излучатель) . 

Общий КПД преобразования тепловой энергии ядерного реактора 
в электрическую не превышает 25 .. .30 % ,  поэтому 70 . . .  75 % первичной 

425 



Рис. 25. 10. Компоновочная схема МТА с ЯЭРД [25.5] : 
1 - торовый бак с аргоном; 2 - отсек полезного груза; 3 - шпангоут крепления по
лезного груза; 4- радиатор системы преобразования энергии;  5- антенна системы 
связи ; 6- экран; 7- реактор; 8- ЭРД в сложенном состоянии; 9- ЭРД в рабочем 
положении 

энергии должно рассеиваться в окружающее пространство. Это при
водит к функциональной значимости холодильников-излучателей и 
весьма существенной их доли в массе ЯЭУ. Наибольшее распростра
нение в проектах космических МТА получили холодильники-излуча
тели в виде аребренных трубок (по ним протекает теплоноситель) , 
соединенных в цилиндрические или конические панели. Для сниже
ния уровня радиации в зоне полезного груза в компоновочных схемах 
таких МТ А предполагается разнесение МТ А и отсеков с полезным 
грузом на возможно большие расстояния (особенно это касается пи
лотируемых аппаратов) и включение в состав ЯЭУ специальных 
средств радиационной защиты. В качестве примера на рис. 25 . 1 0  
представлена компоновочная схема МТА с ЯЭРД на базе ядерной 
энергетической установки с реактором SP- 100 (США). Ядерная энер
гоустановка предельно удалена вдоль продольной оси от остальных 
отсеков аппарата, а отсек с оборудованием служебных систем распо
ложен вблизи центра масс. 

Характерной особенностью МТ А, использующих солнечные 
энергетические установки ,  является наличие крупноразмерных 
папелей площадью в сотни квадратных метров даже для относи
тельно небольших установок. Практически пропорциональная за
висимость между потребными мощностью и площадью, а следова
тельно, и массой папелей является одной из слабых сторон проек
тов МТА с СЭРД.  Вторым недостатком является деградация 
свойств элементов солнечных батарей при прохождении радиаци
онных поясов. В то же время из-за исключения из состава МТА 
составляющих масс , связанных с запасами рабочего тела для мар
шевой ДУ, которые тем больше,  чем больше потребный суммар
ный импульс тяги , проекты таких аппаратов рассматриваются как 
перспективные . Их рассматривают для самых различных целей -
от транспортировки полезного груза на высокие околоземные ор-
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Рис. 25.11 .  Компоновочная схема МТА с СОJПJечной ЭРД [25.5] : 
1 - блок ионных двигателей; 2 - паиели солнечных батарей; 3 - полезный груз 

биты до транспортировки к другим планетам Солнечной системы 
или другим небесным телам. 

На рис. 25. 1 1  представлена компоновочная схема МТА с СЭРД, 
иллюстрирующая характерную особенность таких МТА, которая за
ключается в том, что габаритные размеры аппарата в рабочем поло
жении значительно превосходят габариты зоны полезного груза РКН, 
в связи с чем предполагается использование разворачиваемых эле
ментов (солнечных батарей, штанг с ЭРД и т.д.) .  

Пилотируемые МТА.. Расширение сферы деятельности в космиче
ском пространстве предполагает использование в космосе пилотируе
мых объектов, в том числе и МТА. ТКА <<Союз>> ,  одна из модифика
ций которого представлена на рис. 25. 12 .  Он предназначен для обес
печения пилотируемых полетов с возвращением на Землю участников 
пилотируемых программ, в том числе Международной космической 
ст�нции, и является хорошей иллюстрацией сложности компоновки 
(и аппарата в целом) . 

При космическом базировании пилотируемого МТА, предназна
ченного только для межорбитальной транспортировки экипажа и гру
зов, компоновочное решение (как и весь аппарат) может быть упро
щено. В качестве примера на рис. 25. 1 3  представлено компоновочное 
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Рис. 25.12. Общий 111Щ космическою корабля «Союз-ТМ»: 
1 - стыковочный агрегат; 2 - антенна узконаправленная системы сближения; 3 - антенна автосопровождения системы сбли
жения; 4 - бытовой отсек; 5- спускаемый аппарат; 6 - переходной отсек; 7- приборный отсек; 8 - агрегатный отсек; 9 - ан
тенна всенаправленная системы сближения; 1 0 - солнечные батареи ;  1 1 - антенна ориентации; 12 - блок двигателей управле
ния спуском; 13 - оптический ориентатор; 14 - двигатели причаливания и ориентации; 15 - блок датчиков инфракрасной вер
тикали 



Рис. 25. 13. Укрупненная компоновочная схема пиriотируемоrо МТА [25. 1 ] :  
1- ИСЗ; 2 - подвесной бак; 3 - ДУ; 4 - модули для замены на ИСЗ; 5 - отсек эки
пажа; 6 - манипуляторы 

решение МТА (проект США) ,  предназначенного для доставки на 
борт космической станции требующего осмотра и/или ремонта друго
го космического объекта (например, геостационарного ИСЗ).  Оче
видно, что на схемное решение МТ А наличие на борту экипажа на
кладывает весьма ощутимый отпечаток, предопределяя , в первую 
очередь, возврат аппарата вместе с экипажем на базовую низкую ор
биту, а также наличие соответствующих систем и отсеков, обеспечи
вающих жизнедеятельность людей на его борту. Исходя из массы 
предполагаемого транспортируемого груза и учитывая характер зада
чи (или задач) ,  можно делать оценки энергетических и массовых ха
рактеристик аппарата в целом. В качестве примера ниже рассмотрены 
результаты расчетов, выполненных в рамках этого проекта. В исход
ных данных предусматривался экипаж из двух человек, предназна
ченный для обслуживания космических объектов на геостационарной 
орбите ; масса полезного груза, доставляемая на эту орбиту, - 5500 кг, 
масса полезного груза, возвращаемая на базовую орбиту, - также 
5500 кг. Укрупненная массовая сводка такого МТА приведена в 
табл . 25 .3 .  

Из-за значительной стартовой массы на базовой орбите при разра
ботке этого проекта было заложено схемное решение, предполагаю-
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Таблица 25.3 

Укрупненная сводка МТА (в кr) 

Стартовая масса 90 540 

Огсек экипажа (включая запасы продуктов) 3 1 93 

ДУ (включая конструкuии топливных баков) 4 1 68 

Подвесные баки (сухая масса) , 3 шт. 5 1 30 

Целевое оборудование 2577 

Общий запас топлива 75 472 

щее сборку МТ А на орбите. При этом составные части МТ А достав
ляются на орбиту за четыре рейса средств выведения соответствую
щей грузоподъемности в следующей последовательности .  Первым 
рейсом доставляется базовая конструкция, включая запас топлива в 
ее баках. Кроме ДУ в состав базовой конструкции входят отсек экипа
жа и паиели солнечных батарей (т.е .  МТА без подвесных баков) . Сум
марная масса базовой конструкции составляет 26,6 т. Следующие три 
рейса предназначены для доставки подвесных топливных баков. Каж
дым рейсом доставляется один топливный бак вместе с запасом топ
лива (масса приблизительно 2 1 ,5 т) .  Топливные баки крепятся к базо
вой конструкции под углом 1 20• один относительно другого. После 
завершения работ на геостационарной орбите и возврата МТ А на 
низкую орбиту ИСЗ подвесные баки сбрасываются с базовой конст
рукции и ,  чтобы не засорять космическое пространство вокруг Земли, 
за счет небольшого импульса переводятся на траекторию входа в 
атмосферу, где и сгорают. 
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Глава 26 

ДВИГАТЕЛЬНЫЕ УСТАНОВКИ МТА 

Структурная схема МТА. Функциональные задачи ДУ. Общие 

требования. Маршевые двигатели. Химические ракетные двига

тели малой тяги. Электрореактивные двигатели 

МТА со времени появления их первых прообразов (блок «Е»,  блок 
<JI>> , РАМ D и др. )  претерпели весьма существенное изменения как по 
составу, так и по возлагаемым на них функциям. В соответствии с со
временным представление м о МТ А - это сложная техническая сис
тема с многоуровневой иерархической структурой, подобной структу
ре РН в части обеспечения требуемого приращения скорости и струк
туре современного КА в том ,  что касается комплекса служебных сис
тем. В примере структурной схемы МТА, приведеиной на рис 26. 1 ,  
представлены функциональные структурные элементы, каждому из 
которых предписана определенная функция. Их интегрирование от 
уровня к уровню снизу вверх приводит к реализации собственно 
функции МТА как транспортной единицы космической инфраструк
туры. Представленная структурная схема не является исчерпывающей 
или обобщенной для МТА в целом, а является только иллюстрацией 
представления о МТ А как совокупности функциональных систем,  
подсистем и т.д . ,  обеспечивающих его функции в системе более высо
кого иерархического уровня. Каждый конкретный вариант МТ А, в за
висимости от целей исследования, будет представлен подобной,  но 
индивидуальной структурной схемой. 

Следует заметить также , что в проектной практике представля
ет интерес еще один вид структуризации аппарата как конструк
тореко-технологической единицы, структурные элементы которо
го представляют сборки соответствующих уровней,  конструктив
ные элементы и рабочие тела соответствующих функциональных 
систем .  Основными показателями элементов этой структурной 
схемы являются их массы, формирующие в итоге массовую сводку 
аппарата. 

Возвращаясь к структурной схеме на рис. 26. 1 ,  отметим,  что ее со
став определяется требованиями к МТ А в целом и его схемным реше
нием. В таком виде, как структурная схема представлена на этом ри
сунке, она соответствует векоторому гипотетическому аппарату с оп
ределенным схемным решением и с присущими ему функциями. Тем 
не менее, в представленном наборе имеется ряд структурных единиц, 
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Рис. 26.1. Пр-ер струкrуриой схемы МТА 



которые будут всегда повторяться в любом МТ А, независимо от его 
назначения и сложности (например, ДУ, СУ и некоторые другие). 

Требования к аппарату, которые обсуждались ранее, и его функ
uиональная структурная схема в соответствии с системными принци
лами проектирования формируют основу древовидной многоуровне
вой структуры требований, которые позволяют вести относительно 
независимую разработку и оценку систем с периодическим согласо
ванием их параметров. 

Среди многих показателей, характеризующих каждую структурную 
единицу функциональной схемы и отражающих их индивидуальность, 
всегда будут присутствовать однотипные показатели,  такие как масса, 
объем, энергопотребление, ресурс, надежность, стоимость и др. ,  кото
рые являются основой для оценки характеристик МТА в целом. 

Далее будут рассмотрены несколько наиболее типовых систем ДУ 
с акцентом на функции, требования, основные параметры и характе
ристики, а также некоторые возможные варианты их реализации. 

Двигательная установка (ДУ) является ключевой системой любого 
МТ А, схемное решение и ее характеристики во многом определяют 
совершенство МТ А в целом. Перечень функциональных задач ДУ дос
таточно большой, и если представить его в соответствии с последова
тельностью основных этапов полета, то в общем случае он будет вы
глядеть следующим образом:  

• успокоение орбитального блока (ОБ) ,  включающего МТА и по-
лезный груз, после отделения от РН; 

• довыведение ОБ на опорную орбиту; 
• закрутка ОБ (при необходимости) ;  
• обеспечение заданной программы ориентации и стабилизации 

на пассивном участке полета; 
• переориентация и стабилизация ОБ перед сообщением ему им

пульса скорости; 
• коррекция траектории; 
• удержание МТА или ОБ при разгрузке электромеханических 

систем ориентации и стабилизации; 
• сближение и стыковка с другим космическим объектом; 
• увод МТ А от отсека полезного груза или других космических 

объектов. 
Вышеприведенные функции не относятся к какому-то одному 

типу МТА. Их набор зависит от назначения конкретного аппарата. 
Кроме того, выполнение всех перечисленных функций одним типом 
ДУ может быть невозможным или нерациональным. Как правило, со
временные МТА содержат несколько типов ДУ с определенным рас
пределением функций.  Это отражено на рис. 26. 1 ,  где кроме марше
вой ДУ предусмотрено наличие двигателей системы обеспечения за-
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пуска и двигателей системы ориентации и стабилизации, которые мо
гут быть объединены в составе общей ДУ. 

Состав требований к ДУ в значительной степени зависит от индиви
дуальности МТА и схемного решения ДУ, однако можно представить 
некоторый их перечень, определенный здесь как общие требования: 

• работа в непрерывном режиме с заданными величиной тяги и 
ресурсом; 

• работа в импульсном режиме с заданными величиной импульса 
и ресурсом; 

• высокое быстродействие для обеспечения точного управления 
движением; 

• высокая экономичность расхода топлива; 
• минимальное энергопотребление; 
• стабильность характеристик; 
• высокая надежность; 
• минимальные габариты и масса; 
• простота эксплуатации; 
• низкая стоимость. 
В двигательных установках МТ А находят применение в основном 

химические (ЖРД и РДТТ) и газаструйные двигатели, реже ЭРД и в 
дальней перспективе - ЯРД. 

В отечественной практике наиболее широкое применение нашли 
ЖРД и ЭРД. Это объясняется высокой степенью их отработки и мас
совой эффективностью, которая тем выше, чем больше требуемая ве
личина приращения скорости, обеспечиваемая ДУ. Для длительных 
полетов отдается предпочтение двигателям на высококипящих ком
понентах, а для кратковременных полетов с большими приращения
ми скорости находят применение двигатели на криогенных компо
нентах. Общей для ЖРД является проблема запуска в условиях неве
самости, для решения которой ЖРД оснащаются системами обеспе
чения запуска (СОЗ) . Ниже рассмотрены отличительные особенно
сти , характеристики и типовые схемные решения ДУ, в первую оче
редь на базе химических (ЖРД) двигателей. 

Отличительные особенности ДУ в составе МТ А следующие: 
• наличие в составе одного аппарата нескольких типов двигателей 

и ДУ; 
• многократность включения ; 
• функциональное разделение маршевого двигателя и двигателей 

системы ориентации и стабилизации (СОИС) ; 
• возможность использования одних двигателей для решения 

функциональных задач других двигателей; 
• разделение систем двигателя и систем наддува; 
• использование , как правило, газабаллоных систем наддува; 
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• широкое использование дублирования систем, включая двига
тели; 

• наличие специальных систем или устройств для обеспечения за
пуска в невесомости . 

Состав жидкостной двигательной установки МТ А можно предста
вить в виде трех ключевых систем (рис. 26.2): наддува, хранения ком
понентов топлива и собственно двигателей. Из возможного разнооб
разия систем наддува, как упоминалось выше, в силу многих причин 
(автономности, простоты и т.д.)  используются газабаллоные системы. 
В МТ А первого поколения в качестве рабочего тела в основном ис
пользовался азот, а в современных аппаратах предпочтение отдается 
гелию, хранящемуся в сферических баллонах высокого давления (бо
лее 20 М Па) . 

Система хранения компонентов топлива включает в себя от одного 
до нескольких баков и элементов пневмогидросистемы ДУ, обеспечи
вающих определенные условия их хранения и выработку. Конструк
тивное исполнение топливных баков зависит от выбора компонентов 
топлива, системы подачи топлива, системы обеспечения запуска и др. 
В частности, вытеснительная система подачи предполагает использо
вание толстостенных баков простых форм, а конструктивное испол
нение баков для турбонасосной подачи во многом подобно решени
ям, характерным для верхних ступеней РН. 

Состав двигателей определяется возлагаемыми на ДУ функциями. 
В общем случае он может быть представлен следующим перечнем: 

• маршевые двигатели; 
• двигатели сближения и причаливания; 
• двигатели СОИС; 
• двигатели СОЗ. 
Однако на практике, в силу разных причин, встречаются как раз

дельные ДУ для реализации индивидуальных функций, так и различ
ные сочетания двигателей в рамках объединенной (комплексной) 
двигательной установки. Представленная на рис. 26.2 двигательная 
установка содержит только один маршевый двигатель.  В составе 
МТ А, оснащенного таким двигателем, для управления вокруг центра 
масс может быть включена другая ДУ (ДУ СОИС) , которая может 
быть использована также и в системе обеспечения запуска. Такое ре
шение характерно для ряда отечественных МТА ( <<Бриз-М >> ,  
<<Бриз-КМ», «Блок ДМ»).  Еще одним примером комплексной ДУ яв
ляются ДУ КА «Союз» и <<Прогресс•> ,  включающие еще более широ
кий набор двигателей, а именно:  корректирующий двигатель относи
тельно большой тяги, выполняющий роль маршевого двигателя, и на
бор ЖРД малой тяги, обеспечивающих операции по управлению дви
жением вокруг центра масс, сближения и причаливания. 
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Большая номенклатура двигателей предопределена сушествен
ным различием требований ,  вытекаюших из их функционального 
назначения. 

В частности, в перечень требований к характеристикам маршевых 
двигателей, имеюших достаточно высокий уровень тяг (более 1 0  кН),  
входят, как правило: 

• компоненты топлива; 
• тяга и точность ее реализации ; 
• удельный импульс тяги; 
• циклограмма; 
• число включений; 
• продолжительность космического полета; 
• условия полета. 
Учитывая относительно большие потребные запасы характери

стической скорости, а следовательно, значимость величины удель
ного импульса тяги, в таких двигателях применяются турбонасосные 
системы подачи, позволяющие обеспечивать высокие уровни давле
ния в камере сгорания и, как следствие,  более высокие значения 
удельного импульса тяги по сравнению с двигателями с вытесни
тельной системой подачи. Применяются как высококипящие, так и 
низкокипящие двухкомпонентные топлива. Использование низко
кипящих компонентов топлива порождает серьезную проблему обес
печения теплового режима и появление в составе МТ А соответст
вующих систем. В табл . 26. 1 представлены основные характеристики 
нескольких ЖРД, используемых в отечественных МТА (или проек
тах МТА) . 

Заправляемая масса топлива маршевой ДУ с учетом гарантийных и 
невырабатываемых запасов в первом приближении может быть опре
делена с использованием формулы Циолковского, т.е. : 

(26. 1 )  

где т0 - начальная масса аппарата; v � - суммарный потребный за
пас характеристической скорости; 1 уд - удельный импульс тяги мар
шевых двигателей. 

Остальные из упомянутых двигателей (сближения, ориентации 
и др. )  имеют ряд специфических особенностей, касающихся характе
ра их функционирования и, следовательно,  требований к ним. Таки
ми особенностями являются : 

• низкий уровень тяг (от единиц до нескольких сот ньютонов) ; 
• компоненты топлива - высококипящие; 
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Таблица 26. / 

Основные характеристики отечественных ЖРД МТА 

Характеристика 1 1Д426 1 4Д30 С5.92 РД-58М КВД I М3 РД-0 146 

Компоненты топлива АТ + АТ + АТ + Кисло- Кисло- Кисло-
НДМ Г  НДМ Г  НДМГ род + род + род + 

сиитин водород водород 

Тяга, кН 3 ,09 1 9,62 1 9 ,9 1 85 103  98  

Удельный импульс, мjс 2862 3255 3270 3538 46 1 1  4628 

Число включений 30 1 0  20 6 2 2 

Продолжительность по- Не or- Не or- Не or- Не Не Не 
лета, ч рани- рани- рани- более 7 более 7 более 7 

чена чена чена 

Масса, кг 270 95 76,5 3 1 0  36 1 26 1 

• относительно небольшой потребный запас характеристической 
скорости; 

• функционирование как в непрерывном режиме, так и в им
пульсном; 

• высокие требования к точности величин импульсов тяги; 
• использование в подавляющем большинстве случаев вытесни

тельной системы подачи компонентов; 
• широкое использование резервирования элементов ПГС и дви-

гателей; 
• большая продолжительность космических полетов; 
• большое число включений и др. 
Для таких химических ракетных двигателей в отечественной прак

тике часто встречается название ракетные двигатели малой тяги 
(РДМТ). Перечень требований к характеристикам таких двигателей 
также имеет свою специфику и включает, как правило, две группы: 
энергомассовые и динамические. 
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К энергомассовым характеристикам принято относить следующие: 
тягу Р; 
удельный импульс тяги 1 уд ; 
суммарный импульс 1 сум = P't сум ; 
массу ДУ т дУ ; 

/сум 
относительный импульс ДУ --, 

mду 
а к динамическим характеристикам: 
• быстродействие ДУ; 



о полосу пропускания командных сигналов, характеризующуюся 
u J l 't e  частотои = - и скважностью у = - пропускания сигналов; Те Те 

о величину и стабильность минимального импульса. 
В зависимости от выполняемых операций они могут работать в не

прерывном и импульсном режимах. При этом число включений ис
числяется десятками тысяч, а продолжительность единичного вклю
чения - сотыми долями секунд. 

В отечественной практике используются как однокомпонентные, 
так и двухкомпонентные РДМТ. В табл. 26.2 представлены техниче
ские характеристики серийно выпускаемых отечественной промыш
ленностью однокомпонентных, а в табл. 26.3 - двухкомпонентных 
двигателей, которые успешно использовались в различных космиче
ских аппаратах. 

Большую номенклатуру двухкомпонентных двигателей на высоко
кипящих компонентах (АТ + НДМГ) и их широкое использование в 
составе самых разных аппаратов можно объяснить следующими об-
стоятельствами:  

о относительно высоким по сравнению с газоструйными и одно
компонентными двигателями удельным импульсом; 

о использованием на борту аппарата одних и тех же компонентов 
для маршевых, корректирующих двигателей и исполнительных орга
нов системы управления (МТА «Бриз-М>> ,  КА «Прогресс») ; 

о возможностью их объединения в составе единой ДУ с двигателя
ми системы ориентации и двигателями СОЗ; 

о большим опытом их использования в составе многих ДУ КА с 
большими ресурсами и продолжительностью полетов. 

Таблица 26.2 
Харакrеристики отечествеiПIЫХ однокомпонеmвых (пщразиновых) РДМТ 

Характеристика ДОТ-5 ДОТ-25 ДОК- 10  ДОК-50 
Номинальная тяга, Н 5 25 l O  50 
Удельный импульс, мjс 2255 2300 2250 2250 
Давление в камере сгорания, МПа 0 ,38 0,45 1 ,0 0 ,8 
Продолжительность включения, с : 

минимальная 0,05 0 ,05 0,05 0,05 
максимальная 8000 6000 600 600 

Суммарное время работы, с 1 20 000 25 000 1 500 1 500 
Количество включений 55 000 6000 4000 4000 
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Таблица 26.3 
Характеристики отечественных двухкомпонентных РДМТ 
(азотный тетраксид и несимметричный диметилrидразин) 

Характеристика Тяга РДМТ, Н 

Тяга, Н 1 2  50 1 00, 1 35 200 400 

Удельный импульс на непрерыв- 2740 2500 2550 2500 2500 
ном режиме, м/с 

Время набора тяги до 90 % от 0,0 1 5  0,030 0,030 0,030 0,030 
номинального значения, с 

Масса, кг 0,55 1 ,0 1 , 2 2,0 2 ,5  

При предварительной проработке проектных решений МТА при
ближенные затраты топлива на осушествление характерных опера
ций с использованием ракетных двигателей малой тяги представле
ны ниже. 

Подготовка повторноrо запуска ЖРД. Относительная масса топ
лива, расходуемого для обеспечения запуска за счет ускорения ап
парата, необходимая для i-й операции запуска ЖРД, определяется 
по формуле 

тт ; ngo t 
--

= -- , 
mK ; /УдСОЗ 

(26.2) 

где т т .  - масса топлива, необходимая для i-й операции запуска; 
т к ; - �онечная масса (масса МТ А к моменту завершения операции) ; 
n - перегрузка МТА в процессе операции (0,00 1 . . .  0 ,002) ; t - продол
жительность операции (5 . . .  1 0  мин) ; 1 Удсоз - удельный импульс двига
телей СОЗ (2000 . . .  3000 м/с) .  

Закрутка МТА. Сообщение определенной частоты вращения аппа
рату способствует выравниванию температурных полей по объему 
компонентов топлива. Относительная масса топлива, необходимая 
для осуществления закрутки, может быть определена следующим об
разом: 

- mт ; (J)/ МТА тзак = -- = ' 
т к ; 1 Уд зак т к ; 1 

(26. 3) 

где ro - частота вращения ; 1 мтл - момент инерции аппарата вокруг 
оси вращения; 1 - плечо от двигателя до центра масс аппарата; 
1 ув ,.. - удельный импульс двигателя, обеспечивающего закрутку. 
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Стабилизация МТА. Расходы рабочего тела для осуществлен ия 
этой операции можно оценить с помощью следующей зависимости : 

- тт , fcт (Pт: min ) 2 z  
тет = -- = ' 

т к , 4/1/ Удет т к , J МТА 
(26.4) 

где tcr - время стабилизации; т: min - минимальное время включения 
двигателя; А - предельный угол отклонения; Р - тяга двигателя, 
обеспечивающего стабилизацию; 1 Удет - удельный импульс двигате
ля ,  обеспечивающего стабилизацию. 

Минимальное время включения двигателей стабилизации в пер
вом приближении можно принять равным 0,04 . . .  0,08 с .  Предельные 
углы отклонения МТ А при точной стабилизации не превышают 
5 . . .  1 0 ' ,  а при грубой - могут составлять несколько градусов. 

Программвые развороты МТА. Расход рабочего тела реактивной 
системы управления , обеспечивающей программные развороты, 
можно оценить по следующей зависимости: 

- - тт, - 2 
mnp; - -- - --

mк ; 1 Удnр 

где АЭ - угол разворота. 

РАЭ! мтд 
(тк , ) 2 z  ' 

(26. 5)  

Заметим, что индекс « i » в вышеприведенных соотношениях ис
пользуется для всех операций - от 1 до N. 

Электрореактивные двигатели (ЭРД). ЭРД отличаются от других 
типов ракетных ДУ тем ,  что они используют источник энергии,  неза
висимый от рабочего тела двигателя, и реализуют принцип ускорения 
рабочего вещества с помощью электрической энергии. Это позволяет 
на один-два порядка повысить удельный импульс тяги двигателя по 
сравнению с двигателями на химическом топливе и в несколько раз -
по сравнению с ядерными ракетными двигателями. 

Главная проблема применения ЭРД в МТА - чрезвычайно высокая 
потребная энерговооруженность. Потребности ЭРД в электроэнергии 
принято оценивать отношением потребляемой двигателем электриче
ской мощности N дв к создаваемой двигателем тяге Р - <<ценой>> тяги 

С _ N дв 
р -

р ' (26.6) 

которая связана с важнейшими параметрами двигателя - удельным им
пульсом тяги 1 уд и полным тяговым КПД 11 известным соотношением 

Ср =
/уд

. 
2ч 

(26.7) 
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В настоящее время известно достаточно большое количество 
ЭРД, реализующих различные принцилы ускорения рабочего тела 
и отличающихся конструктивным исполнением.  Основным при
знаком классификации ЭРД является принцип ускорения рабочего 
тела,  в соответствии с которым принято различать следующие 
типы:  электротермические , электромагнитные и электростатиче
ские. В табл. 26.4 представлены характерные для этих типов диапа
зоны значений основных параметров ЭРД. 

Таблица 26. 4 

Укрупненные показатели ЭРД различных типов 

Двигатели 
Характеристика электротер- электро- электроста-

мические магнитные тические 

Тяга, Н 0,0 1 . .  . 1  0 ,00 1 . . .  2 .5  0,00 1 . . .  0 , 1 

Удельный импульс тяги, км/с 1 . . .  25 1 0  . . . .  70 30 . . .  1 00 

Максимальная ruютность тяги, кН/м2 1 00 1 0,03 

Напряжение питающего тока, В Единицы - Десятки - Десятки 
десятки сотни тысяч 

Сила питающего тока, А Сотни - Сотни - Доли еди-
тысячи тысячи НИЦЫ 

Мощность, Вт Десятки - Едини- Десятки -
ТЫСЯЧИ цы - ты- сотни 

сячи 

<<Цена» тяги, кВт/Н 1 .. . 1 0  50 . .  . 1 00 1 0  . . .  40 

КПД, %  35 . . .  80 30 . . .  50 40 . . .  80 

В электротермических ЭРД электроэнергия служит только для по
догрева рабочего тела в камере сгорания, а его ускорение осуществля
ется за счет действия газодинамических сил так же, как в ЖРД и ЯРД. 
В качестве рабочего тела могут быть использованы различные низко
молекулярные или легко диссоциирующие газы и жидкости. В зависи
мости от принципов, используемых для нагрева рабочего тела, принято 
различать омические, электродуговые, индукционные и электровзрыв
ные двигатели. В настоящее время практическое применение получили 
омические ЭРД. Такие двигатели достаточно успешно используются в 
различных ИСЗ (серии <•Метеор» , «Электро», «Ресурс>>) .  В качестве 
примера в табл. 26.5 представлены данные по двигателю ДЭН- 1 5 ,  ис
пользуемому в отечественной практике с начала 1980-х rr. 
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Таблица 26. 5 
Основные характеристики ДЭН-15  

Рабочее тело Аммиак 

Тяга, Н 0,05 . . .  0 ,3 

Удельный импульс тяги, мjс 2000 . . .  2900 

Расход рабочего тела, мг/с 1 8  . . .  1 05 

Мощность, Вт 50 . .  . 1 000 

Давление на входе, МПа 0,2 . . .  0 ,5 

Масса, г 250 . . .  300 

Габариты, мм 1 65х65х55 

Гарантированное число включений 20 000 

Широкое использование электротермических (омических) ЭРД 
сдерживается низким (по сравнению с ЭРД других типов) удельным 
импульсом тяги, который ненамного выше, чем у химических двига
телей (до 9000 м/с в перспектинных проектах ЭРД с водородом в ка
честве рабочего тела) .  

В электромагнитных ЭРД ускорение рабочего тела осуществляется 
за счет электромагнитной силы, т.е. тяга создается за счет взаимодей
ствия заряженных частиц с магнитным полем.  В зависимости от спо
соба электропитания электромагнитные двигатели делятся на стацио
нарные (непрерывного действия) и импульсные. 

Исторически импульсные плазменные двигатели были первыми 
ЭРД, испытанными в космосе ( 1 964 г. ИСЗ «Зонд-2») .  Однако по 
ряду причин, в первую очередь из-за очень низкого КПД ( 1 1 . . . 1 5  %) ,  
широкого применения они не получили.  В США такие двигатели 
используются более 35 лет для поддержания орбит низко- и средне
высотных исз. 

В отечественной практике большее внимание уделяется холлов
ским ЭРД: стационарным плазменным двигателям (СПД) и двигате
лям с анодным слоем (ДАС). Начало практического использования 
СПД в России бьmо положено в 1 972 г. в процессе летных испытаний 
энергетической установки ЭОЛ- 1 на ИСЗ <<Метеор». В ходе испыта
ний впервые в мире И СЗ бьm довыведен на солнечно-синхронную 
орбиту с помощью ЭРД. В последующие годы СПД стал штатным 
элементом ИСЗ «Метеор» и «Метеор-Природа». 

В табл. 26.6 представлены технические характеристики нескольких 
СПД, используемых в отечественных КА и находящихся на этапе от
работки. 
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Таблица 26. 6 

Технические характеристики СПД 

Характеристика СПД-50 СПД-70 СПД- 100 СПД- 140 

Тяга, Н 0 ,020 0,040 0 ,080 0,20 

Удельный импульс тяги, мjс 1 1  000 14 500 16 000 16 000 

Мощность, Вт 400 700 1 350 3000 

Подтвержденный ресурс, ч 1 500 3000 7500 6000 . .  . 1 2  000 
(оЖИдаемый) 

ДАС по сравнению с СПД имеет более короткий ускоритель
ный канал , а также меньший градиент магнитного поля и более 
удаленные от ионного пучка стенки в зоне ускорения ионов. Это 
является важным фактором снижения скорости эрозии ускори
тельного канала, соответственно повышения ресурса. В настоящее 
время несколько отечественных ДАС находятся в стадии экспери
ментальной отработки . Их ожидаемые характеристики представ
лены в табл. 26 .7 .  

Таблица 26. 7 
Технические характеристики ЭРД с анодным слоем 

Характеристика Д-20 Д-38 Д-55 Д- 100-1 Д- 100-11 ТМ-50 

Тяга, м Н 0,05 . . .  0,025 . . .  0,040 . . .  0,08 . . .  0,08 . . .  1 ,0 . . .  2 ,5  
0,0 1 5  0,080 0,0 1 2  0,034 0,065 

Удельный им- 14 000 . . .  1 3  000 1 3  500 . . .  14  500 . . .  1 8  000 . . .  3 0  000 . . .  
пульс тяги, мjс 25 000 25 000 27 000 28 000 42 500 70 000 

Мощность, кВт 0,2 . . .  0,4 0,4 . . .  1 ,0 0 ,8 . . .  2 ,5  1 ,3 . . .  7 ,5  3 ,5  . . .  1 5  20 . . .  50 

Тяговый КПД 0,4 0 ,45 0,55 0,6 0,65 0,7 . . .  0,75 

В электростатическом двигателе тяга создается за счет ускоре
ния одноименно заряженных частиц рабочего тела в электриче
ском поле . По виду ускоряемых частиц различают ионные и колло
идные двигатели. В ионном двигателе вначале производится иони
зация рабочего тела, после чего положительные ионы ускоряются 
в электростатическом поле (с помощью системы электродов) и , 
истекая из сопла, создают тягу (для нейтрализации заряда реак
тивной струи в нее инжектируются электроны) .  В коллоидных 
двигателях вместо ионов ускоряются мелкие заряженные колло
идные частицы. 
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Наиболее освоен метод получения ионов путем поверхностной 
ионизации,  происходящей при соприкосновении паров рабочего тела 
с нагретой металлической поверхностью. Производительность этого 
процесса определяется соотношением между значениями потенциала 
ионизации рабочего тела и работы выхода материала ионизатора. Это 
соотношение определяет выбор в качестве рабочего тела цезия, ка
лия,  рубидия, а в качестве материала ионизатора - вольфрама. Пер
вые ионные ЭРД прошли успешные испытания по программе <<Ян
тарЬ» еще в 1 960-е rr. 

Сравнительный анализ различных типов ЭРД следует проводить 
для определенных операций, решаемых ими в составе служебных сис
тем КА. В качестве примера в табл. 26.8 приведены сравнительные ха
рактеристики двигательной установки КА IRIDIUM (США) , обеспе
чивающей межорбитальные переходы (дv = 420 м j с) ,  при использо
вании электронагревиого (ДЭН) ,  электродугоного (ЭДД), стационар
ного плазменного (СПД) и ионного (ИД) двигателей при одинаковой 
потребляемой мощности (5 1 0  Вт) . 

Таблица 26. 8 

Сравнительные характеристики ЭРД КА IRIDIUM 
Характеристика ДЭН ЭДД спд ИД 

Тяга, мН 330 62 28 1 9  

Удельный импульс тяги, м/с 2744 4900 1 1  760 24 500 

Мощность ДУ, Вт 5 1 0  5 1 0  5 1 0  5 1 0  

Мощность ЭРД, Вт 5 1 0  460 460 460 

Масса рабочего тела, кг 1 00 58 24,8 1 2  

Время перехода с орбиты Н = 500 км 4 1 9  42 62 
на орбиту Н = 780 км, ч 

Потребный ресурс, ч 234 1 420 2760 4070 

Следует отметить, что одними из ключевых характеристик ЭРД 
являются параметры электропитания. В связи с тем ,  что для боль
шинства существующих и перспектинных бортовых энергоустановок 
характерно генерирование постоянного тока сравнительно низкого 
напряжения (единицы - десятки В) и большой силы (до сотен А) , 
проще всего вопрос электропитания решается в электротермических 
двигателях, являющихся преимущественно низковольтными и силь
ноточными. Кроме того, такие двигатели могут питаться и от источ
ника перемениого тока. Наибольшие трудности с электропитанием 
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возникают при использовании электростатических двигателей, для 
работы которых необходим постоянный ток высокого (до 35 . . .  50 кВ) 
напряжения, хотя и малой силы. 

Выбор двигательных установок МТ А является одним из самых 
сложных в процедуре определения схемного решения МТ А в целом. 
Проектные работы, связанные с этими процедурами, очень трудно 
поддаются формализации и в основном базируются на многочислен
ных вариантных расчетах. Тем не менее , представляется возможным 
сформулировать перечень параметров МТ А, влияющих на принятие 
схемного решения по их ДУ: 

о масса полезного груза; 
о запас характеристической скорости на маневрирование; 
о суммарный импульс тяги; 
о необходимость стыковки и число стыковок; 
о число режимов ориентации и стабилизации; 
о точность управления движением МТА (ошибки отработки при-

ращений скорости, ошибки направления вектора тяги и др. ) ;  
о число включений ДУ; 
о длительность непрерывного режима работы двигателя; 
о максимальная и минимальная величины приращения скорости 

при одном включении ДУ; 
о время полета МТ А до последнего маневра. 
Можно также сформулировать последовательность проектно-бал

листических процедур, характерных для этого этапа разработки: 
о формирование перечия функций, возлагаемых на ДУ МТА (на

пример, довыведение на базовую орбиту, переход на рабочую орбиту, 
управление пространствеиным положением и т.д . ) ;  

о определение бюджета !:J.v для маневров по изменению парамет
ров орбит и ограничений по уровням тяги для этих маневров; 

о определение суммарных импульсов для реактивной системы 
управления , уровней тяг, количества циклов и т.д. ; 

о формирование вариантов ДУ (включая, варианты с раздельными 
ДУ и комплексными (объединенными) ДУ, с двигателями большой и 
малой тяги, жидкостными ДУ и ЭРД; 

о оценка основных параметров по каждому варианту: 
эффективного удельного импульса для маршевых ДУ и ДУ сис
темы управления ; 
запасов топлива; 
объемов топлива и газов наддува; 
перечия служебных подсистем; 

о оценка суммарной массы и потребляемой энергии по каждому 
варианту; 

о выбор базового варианта. 
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Глава 27  

СИСТЕМЫ ОБЕСПЕЧЕНИЯ ЗАПУСКА ЖРД 

Поведение жидкости в невесомости. Условия гарантированного за

бора однофазного топлива. Инерционные СОЗ. Капиллярные СОЗ. 
Вытеснительные СОЗ. СОЗ накопительного типа. Потенциально 

возможные типы СОЗ 

Применеине ЖРД в составе МТА, как и в составе любых других КА, 
предполагает решение одной из сложных проблем, связанных с их за
пуском, предшествующим реализации того или иного маневра, т.е. в 
невесомости, в состоянии, свободном от влияния гравитационных сил. 
Отсутствие такого влияния (или его незначительность) существенно 
изменяют характер поведения жидкости в невесомости в объеме, где 
кроме жидкой фазы имеет место газообразная (или парообразная) 
фаза. В этом случае доминирующими являются силы межмолекуляр
ного воздействия, такие как адгезия (межмолекулярное сцепление ме
жду частицами разнородных фаз на поверхности раздела) и когезия 
(межмолекулярное сцепление между частицами одной и той же фазы), 
присущие всем жидкостям. Эти силы на границе <<жидкость - газ>> , 
<<Жидкость - твердая стенка>> отличаются от сил взаимодействия моле
кул в толще жидкости. Вследствие этого на границах раздела возникает 
избыточная по сравнению с энергией остального объема потенциаль
ная энергия, пропорциональная площади раздела S: 

Е = crS. (27 . 1 )  

Эта энергия локализуется на поверхности раздела и называется 
поверхностной. Коэффициент пропорциональности cr равен поверх
ностной плотности энергии и называется поверхностным натяжени
ем. Поверхностное натяжение имеет размерность силы на единицу 
длины (например, Н/м) и является для системы «жидкость - газ>> фи
зической константой , величина которой изменяется с изменением 
температуры и давления. Ее значение для каждой жидкости и при 
различных температурах и давлениях определяется эксперименталь
ным путем.  В табл . 27. 1 представлены некоторые справочные данные 
(округленные значения) для нескольких распространенных компо
нентов топлив. Величина cr по существу является работой, которую 
нужно затратить на перенос молекулы изнутри объема к поверхности 
раздела, когда площадь этой поверхности возрастает на единицу. 
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Известно, что устойчивое равновесие любой системы характеризу
ется минимальным значением ее энергии. Применяя это положение к 
жидкости , можно утверждать, что жидкость в равновесии должна 
иметь минимум свободной поверхности. Именно силы поверхностно
го натяжения препятствуют увеличению поверхности . 

Таблица 27. 1 

Справочные данные по некоторым жидкостям 

Жидкость Температура, Поверхность cr · 1 03 , Н/м е, . ·с контакта 

Вода 20 Сталь, воздух 72 70 . . .  90 

Гидразин 20 Сталь, пар 70 0 . . .  2 

Четырехокись азота 20 Сталь, пар 80 0 . . .  2 

Несимметричный де- 25 Сталь, пар 28 о 
митилгидразин 

Водород -252 Сталь, пар 2 о 
Кислород - 1 83 Сталь, пар 1 3  1 ,3 . . .  7 

Керосин 20 Сталь, пар 30 7 

Нормальное состояние жидкости в невесомости характеризуется 
искривленной поверхностью. Кривизна поверхности и наличие сил 
поверхностного натяжения , действующих по касательной к поверх
ности раздела, приводят к сжатию объема и возникновению внутри 
него сил давления, направленных перпендикулярно к поверхности и 
уравновешивающих действие поверхностных сил .  

Для сферического объема жидкости радиусом R избыточное давле
ние жидкости определяется соотношением, известным как уравнение 
Юнга-Лапласа 

р 
= 

2cr
. 

R 
(27.2) 

В земных условиях при наличии гравитационного поля маловяз
кие жидкости в достаточно большом объеме принимают форму сосу
да, в котором они находятся . Свободная поверхность жидкости зани
мает положение, перпендикулярное действию суммарных массовых 
сил . В общем случае это положение не соответствует минимуму сво
бодной энергии. При наступлении невесомости протекает процесс , 
ведущий к уменьшению свободной энергии системы <<жидкость -
газ - стенка сосуда>>. Ограниченный объем жидкости, не соприка-
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а) 

Твердое тело 

А Б в 

б) 

г 

Рис. 27 . 1 .  Положение жидкости в гравитационном поле (а) и в условиях невесомо
сти (6) [27.2] : 
е - угол смачивания; А - смачивающая жидкость; Б - несмачивающая жидкость; 
В - равновесное состояние в земных условиях; Г- равновесное состояние в усло
виях невесомости 

сающейся с твердыми стенками и окруженной газом (паром) , прини
мает под действием поверхностного натяжения сферическую форму. 
Эта форма отвечает устойчивому равновесию жидкости, так как сфе
ра обладает минимальной поверхностью при данном объеме и ,  следо
вательно, минимальной свободной энергией. 

На поведение жидкости и на ее форму при контакте с твердыми 
стенками влияет явление смачивания жидкостью этих стенок 
(рис. 27. 1 ,  а). Принято различать смачивающие (гидрофильные) и не
смачивающие (гидрофобные) жидкости. При полном смачивании вся 
поверхность твердого тела покрывается жидкостью или ее пленкой. 
При частичном смачивании жидкость покрывает только часть поверх
ности. Во втором случае на линии смачивания жидкость и стенка обра
зуют угол е, который принято называть углом смачивания. Значение 
угла смачивания для различных жидкостей изменяется от О до 1 80°. 
Если е �  90° (см. рис. 27. 1 ,  А), то жидкость называют смачивающей 
(гидрофильной), а если е >  90° (см. рис. 27. 1 ,  Б) , - то несмачивающей 
(гидрофобной) .  Угол смачивания, как и поверхностное натяжение, яв
ляется функцией температуры и давления и определяется эксперимен
тальным путем.  В частности, увеличение температуры для гидрофоб-
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ных жидкостей влечет за собой увеличение угла смачивания и, наобо
рот, для гидрофильных жидкостей - уменьшение угла смачивания. 

При увеличении давления угол смачивания медленно растет как 
для смачивающей, так и для несмачивющей жидкостей. В табл. 27. 1 
представлены данные по углам смачивания для некоторых компонен
тов топлива. 

Явление смачивания при контакте жидкости с твердыми стенками 
определяет также форму поверхности жидкости.  Для баков различных 
форм она будет несколько отличаться . В качестве примера на 
рис. 27. 1 приведены положения жидкости и формы поверхности раз
дела в различных условиях. При наличии тяготения топливо находит
ся в нижней части бака, газ - в верхней (см. рис. 27. 1 ,  В) . С наступле
нием невесомости поверхность раздела смачивающей жидкости и газа 
принимает форму, обеспечивающую условие 1/R = const , где R - ве
личина, определяемая значениями cr и е. Так как в условиях невесо
мости нет разницы между «верхом>> и <<НИЗОМ>> ,  то жидкость может 
располагаться в любой части бака (см. рис. 27. 1 ,  /) .  

В предельных случаях: 
при е = О, что характерно для большинства жидких компонентов 

топлива, газ сосредотачивается внутри топлива, обволакивающего 
всю внутреннюю поверхность сосуда; 

при е = 1 80° (жидкость, абсолютно не смачивающая стенки сосуда) 
жидкость оказывается окруженной газом. Для промежуточных значе
ний угла смачивания наблюдается состояние, характеризуемое нали
чием смешанной фазы, произвольно располагающейся в объеме. Это 
значит, что в условиях невесомости, где нет разницы между <<Верхом>> 
и «НИЗОМ>> (см. рис. 27. 1 ,  Г), смесь с преимущественным содержанием 
жидкости может оказаться в верхней части, а газовая фаза - в ниж
ней. Именно такая ситуация является опасной, так как при запуске 
двигателя становится возможным засасывание в ТНА (в случае турбо
насосной подачи) или непосредственно в камеру сгорания (в случае 
вытеснительной подачи) газа или сильно загазованного топлива, что 
приводит к неустойчивости в работе ДУ и даже к выходу ее из строя. 
Чтобы исключить такую ситуацию, в составе требований к ДУ имеет 
место требование запуска, как правило, многократного, в условиях 
невесомости, сводящееся к обеспечению в момент, предшествующий 
запуску, гарантированного забора однофазного топлива. Для этого не
обходимо, чтобы: 

• все топливо (или определенный его объем) находилось в опреде
ленном районе бака, около заборного устройства; 

• газовые включения , которые могли проникнуть в жидкость, 
были удалены из района около заборного устройства и не допуска
лись в этот район ; 
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• колебания топлива у выходного отверстия были незначительны 
или совсем исключались, чтобы при работе не ворвался в топливную 
магистраль газ за счет <<оголения» заборного устройства. 

Совокупность агрегатов и устройств, предназначенных для выпол
нения вышеупомянутого требования, принято называть системой 
обеспечения запуска (СОЗ) . Суrnествует достаточно много разнооб
разных способов обеспечения запуска, реализуемых в следующих ти
пах СОЗ: инерционные, капиллярные, вытеснительные и накопи
тельные. 

В инерционных СОЗ для отделения жидких компонентов топлива от 
газа системы наддува используются вспомогательные средства, обес
печивающие линейное ускорение (ракетные двигатели) или центро
бежное ускорение (центробежные сепараторы) . Кроме того, разделе
ние жидкой и газовой фаз может быть осуrnествлено под влиянием 
ускорений, развиваемых различными силовыми полями: электриче
скими, акустическими, магнитными. 

В силу различных причин наибольшее применение в отечествен
ной практике получили инерционные СОЗ со вспомогательными 
двигателями (рис. 27 .2) ,  в качестве которых могут использоваться 
или управляющие двигатели,  или специализированные двигатели 
(пороховые или жидкостные) . На рис. 27 .3 представлена укрупнен
ная пневмогидравлическая схема двигательной установки СОЗ на 
двухкомпонентном высококипящем топливе, предназначенной для 

t 0соз 
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реализации упомянутых выше тре
бований. 

Основными параметрами ,  опре
деляющими эффективность инер
ционных СОЗ, являются создавае
мые двигателями ускорения асоз и 
продолжительность его действия tr_ , 
обеспечивающие подготовку жидко
го топлива к подаче в ТНА. 

Под действием ускорения Осоз 
жидкость перемешается к заборно
му устройству, затем из топлива се
парируются газовые включения и 
успокаиваются колебания новой 
свободной поверхности жидкости . 
Продолжительность этих процессов 
является оценкой времени, необхо-

Рис. 27.2. Принципиальная схема инерци
онной соз 



Рис. 27.3. Пример ПГС ДУ инерционной 
соз 

димого для подготовки двигателя к 
запуску. Величина вспомогательно
го ускорения должна превышать 
некоторое минимальное значение, 
при котором под действием инер
ционных сил, превышающих силы 
поверхностного натяжения и вязко
стные силы,  возможно перемеще
ние объема топлива в направлении, 
противоположном направлению ус
корения .  

Минимальное ускорение можно 
определить с помощью следующего 
соотношения, подтвержденного экс
периментом: 

(27 .3)  

где а - поверхностное натяжение 
(капиллярная постоянная) ; Рж • Pr -
плотности жидкости и газа соответ
ственно; D6 - диаметр топливного 
бака. 

Для реальных топлив и размеров 
баков amm � l o -s go . 

Время перетекания можно най
ти, предполагая , что жидкость сво-
бодно падает из области верхнего днища под действием постоянного 

ускорения асоз . Тогда 

(27 .4) 

где L"  - высота падения. 
Более точные исследования, полученные на основе эксперимен

тальных данных, дают следующее соотношение для скорости перете

кания 

(27.5) 
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Время перетекания в таком случае определится как 

t - � - Lп п - Vп - 0,329�ac03D6 
(27.6) 

Время сепарации газовых включений определяется из следующих 
соображений. 

Всплытие пузырьков средним радиусом rп происходит под дейст-
вием архимедавой силы 

FA = (р"' - p r { j7tr� }соз · 

Вспльпию препятствует сила сопротивления 

(27.7) 

(27.8) 

где Сп - коэффициент сопротивления (Сп = 2,4 . . . 2 ,6) ; v с - скорость 
всплытия. 

При установившемся движении пузырьков FA = Fc . Тогда из (27.7) 
и (27.8) 

При 12._ « 1 
Рж 

V с � �Гпйсоз . 

Следовательно, время сепарации 

/с /с fc = - = ' 
V с �Гпйсоз 

где lc - длина пути пузырька до всплытия. 

(27.9) 

(27. 1 0) 

(27. 1 1 ) 

Время успокоения можно существенно сократить посредством ус
тановки в районе заборного устройства сетчатых перегородок, благо
даря чему для реальных СОЗ оно весьма незначительно и его в пред
варительных расчетах можно не учитывать. 

Таким образом, время, необходимое для подготовки двигателя к 
запуску, с учетом (27.6) и (27. 1 1 ) запишется следующим образом 
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0,329.Jac03D6 ...; асоз Гп 

(27. 1 2) 



Расчет СОЗ после определения потребного минимального ускоре
ния и суммарного времени подготовки к запуску ДУ сводится к опре
делению тяговых и массовых характеристик. Тяга двигателей СОЗ 
Рсоз определяется соотношением 

атiп � Рсоз ' то Б 

(27. 1 3) 

где т05 - масса орбитального блока (включая МТА и ПН) в момент 
запуска ДУ. 

Массовые характеристики СОЗ, включая массу топлива, массу 
двигателей и массу прочих элементов, можно оценить с использова
нием соответствующих статистических коэффициентов: 

(27. 14) 

где k - число запусков маршевой ДУ; 

(27. 1 5) 

Для начальных оценок можно использовать следующие значения 
статистических показателей: 

"( дв = 0,005 . . .  0 , 1 КГ/Н; ат.о = 0, 1 . . .  0 , 1 5 ; /J np = 0,03 . . .  0,05. 

Если для создания продольного ускорения используются управ
ляющие двигатели, то масса СОЗ включает в себя только массу топ
лива, необходимую для запуска. 

Систему СОЗ со вспомогательными двигателями целесообразно 
применять для МТА со значительными массами топлива (тт > 500 кг) 
при числе запусков k = 2 . . .  20. 

Бесспорным достоинством СОЗ, использующих для разделения 
фаз инерционные силы, является их надежность, возможность при
менекия любых форм баков и компонентов топлив. Принципиаль
ным недостатком таких СОЗ является прямая зависимость массы 
топлива, используемого при их работе, от количества запусков мар
шевой ДУ. Кроме того, необходимо предусматривать в составе СОЗ 
средства для обеспечения запуска ее двигателей. Инерционные СОЗ 
успешно используются в отечественных МТА «Блок ДМ», «Фрегат>> , 
«Бриз-М», <<Бриз-КМ>> .  

Для высококипящих топлив, обладаютих значительными силами 
поверхностного натяжения ,  особенно привлекательными являются 
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капиллярные СОЗ, которые обладают простотой, обусловленной от
сутствием движущихся частей, и не требуют внешних источников 
энергии для их работы. Функционирование капиллярных СОЗ основа
но на использовании сил поверхностного натяжения (капиллярных 
сил) ,  которые препятствуют прорыву в топливную магистраль как от
дельных пузырьков газа, так и газа наддува. Применяются такие сис
темы только для смачивающих жидкостей с достаточно высоким ко
эффициентом поверхностного натяжения. На практике нашли при
менение два типа капиллярных устройств: 

• сетчатые экраны; 
• сотовые конструкции. 
Сетчатые экраны (рис. 27.4, а) удерживают в зоне заборного уст

ройства определенное количество топлива, достаточное для запуска 
двигателя. Жидкость будет удерживаться у сетки, если сила капилляр
ного давления (27.2) больше давления от сил различной природы 
(вибрации, работа управляющих двигателей и др. ) ,  стремящихся ра
зорвать границу раздела «газ-жидкость»: 

(27. 16) 

r N 
где R = _я_ - для круглых ячеек; R = г;:; я - для квадратных яче-

соsе -v 2  cose 
ек; е - угол смачивания. 

Сетка 

tк двигателю tк двиrателю 
а) б) 

Рис. 27 .4. Прииципиальные схемы капиллярных СОЗ 
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Если оценивать влияние упомянутых выше воздействий через по
рождаемую ими перегрузку nx , то инерционная сила может быть 
представлена в следующем виде: 

(27. 1 7) 

Тогда с учетом (27. 1 6) ,  (27. 1 7) критическая перегрузка (для круг
лых ячеек) 

2crcose 
пкр = 

rя pgoh 
(27. 1 8) 

Из формулы (27 . 1 8) следует зависимость между величиной пере
грузки, имеющей место при пассивном полете из-за различных воз
мущений, и размером ячейки. На практике эти размеры могут состав
лять около 1 О мкм, что накладывает серьезные требования к техноло
гии изготовления таких устройств. 

Сотовые устройства (рис. 27.4, б) выполняются в виде соосных ци
линдров, образующих в районе заборного устройства сотовую конст
рукцию. Сила капиллярного давления в таких устройствах будет равна 

р - crcose 
я 

- с -ь- ,  

где с =  4 - для квадратных сот размером Ь х Ь. 

(27. 1 9) 

Размер ячейки сотового устройства выбирается таким,  чтобы при 
действии неблагоприятных возмущающих ускорений в нем удержи
валея столб жидкости высотой h. Условие равенства сил капиллярно
го давления и давления столба жидкости может быть представлено в 
следующем виде: 

(27.20) 

Отсюда высота столба жидкости, удерживаемой капиллярными си
лами, равна 

h = 

ccrcose
_ gopnxb 

(27 .2 1 )  

Условием нормального функционирования капиллярных СОЗ яв
ляется превышение капиллярного перепада давления над суммой пе
реilадов давления от различных сил,  стремящихся разорвать границу 
раздела «газ - жидкость>> ,  включая потери давления на преодоление 
сил трения в устройстве , скоростной напор жидкости в заборном уст
ройстве, перепады давления при вибрации,  пульсации потока и др. 

Из всех упомянутых возмущающих факторов наибольшее негативное 
влияние на удерживающую способность сеток оказывает вибрация. 
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Заборные устройства, использующие силы поверхностного натя
жения, обладают определенной универсальностью, так как могут 
быть использованы практически для любых компонентов топлива и 
форм баков. Они характеризуются также высокой полнотой выработ
ки топлива (их эффективность достигает 98 . . .  99 %) при том , что раз
меры, а следовательно, и масса таких устройств пропорциональны 
объему топлива, необходимого только для одного запуска; перед каж
дым последующим запуском они заполняются необходимым запасом 
топлива под действием инерционных сил в процессе предшествую
щего активного маневра. 

Выбор сетчатых устройств зависит от большого числа факторов, 
например, от физических свойств компонентов топлива, от уровня 
перегрузок, при которых компоненты должны удерживаться у забор
ного устройства, от циклограммы полета МТА и т.д. При использова
нии криогенных компонентов топлива необходимо предусматривать 
меры по предотвращению параобразования на сетчатых устройствах. 

В вытеснительных СОЗ газообразная и жидкая фазы в баке меха
нически изолируются друг от друга с помощью различных типов не
проницаемых перегородок. В качестве перегородки в вытеснительных 
устройствах подачи используются эластичные мешки, диафрагмы,  
поршни и сильфоны. 

Эластичные мешки (рис. 27.5) изготавливаются из пленки, стойкой 
к жидким и газообразным компонентам топлива. Материал должен 
быть пригоден для изготовления изделий необходимой формы. Тако
выми являются тефлон , бутиловая и этиленпропиленовая резина, 
пленка на полиамидной основе, фторопластовая пленка и др. Некото
рые из них для обеспечения непроницаемости по отношению к газам 
наддува покрываются специальными покрытиями, например фольгой. 
По форме мешок должен соответствовать форме внутренней поверхно
сти бака и иметь площадь поверхности, соответствующую максималь
но возможной при данном креплении мешка и различных положениях 
топлива. Принципиально возможны две схемы использования элас
тичных мешков: в первой (см. рис. 27 .5 ,  а) по мере выработки топлива 
мешок разворачивается и растягивается под действием давления газа 
наддува; во второй (рис. 27.5 ,  б) - мешок наполняется топливом и по 
мере его выработки сжимается под действием давления наддува. 

Эластичные мешки обладают рядом несомненных достоинств: 
легко деформируются, нечувствительны к сгибам, допускают много
разовое применение, устойчивы к циклическим нагрузкам и т.д. Од
нако их применение исключено для криогенных компонентов топли
ва, а также серьезно затруднено: 

• из-за отсутствия эластичных материалов, достаточно стойких к 
агрессивным топливам; 
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В двигатель В двигатель 

Рис. 27.5. Упрощенная схема СОЗ с эластичными мешками 

� Наддув 
В двигатель i 
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В двигатель � 
В двигатель а) б) 

Рис. 27 .6. Использование диафрагм в СОЗ: 
а - бак с одной диафрагмой ;  б - бак с двумя диафрагмами 

459 



о практической невозможностью герметичного соединения с ме
таллическими элементами конструкции ; 

о проницаемостью, особенно если в качестве рабочего тела систе
мы наддува используется гелий ; 

о недопустимостью применения нагретого вытесняющего газа. 
Кроме того, в промежуточных деформируемых состояниях, имею

щих место при частичной выработке топлива, из-за малой жесткости 
они представляют собой легкодеформируемую пленку, позволяющую 
массе топлива совершать значительные перемещения и колебания в 
полости бака, что приводит к гидравлическим ударам, периодическо
му изменению центровки и раскачиванию космического аппарата. 
Масса таких устройств пропорциональна объему всего топлива, что 
ограничивает использование их в аппаратах с относительно неболъ
шим объемом топлива. 

Принцип работы вытеснительных диафрагм достаточно простой, 
что следует из рис. 27.6, а,  на котором представлен сферический топ
ливный бак, в диаметральном сечении которого установлена сфери
ческая оболочка. Именно эта оболочка играет роль вытеснительной 
диафрагмы.  В исходном положении полость, образованная диафраг
мой и нижней полусферой бака, заполнена топливом. В рабочем ре
жиме через штуцер 1 подается давление, которое деформирует диа
фрагму и вытесняет содержимое через штуцер 2. На протяжении все
го рабочего процесса вытесняемое диафрагмой топливо не имеет сво
бодной поверхности, что практически исключает загазованность топ
лива и позволяет обеспечить бесперебойную подачу его в двигатель в 
условиях самых различных возмущений. Чтобы деформация носила 
организованный характер, диафрагму делают профилированной, т.е.  
ослабленной там, где деформация должна начинаться в первую оче
редь (например, у стенки бака) и усиленной там, где деформация 
должна иметь место в последнюю очередь. 

Представленное на рис. 27.6,  а конструктивное решение вытесни
тельного устройства не является единственным. На рис. 27.6,  б пред
ставлена схема двухполостного сферического бака, снабженного раз
делительной стенкой и двумя вытеснительными диафрагмами. Ос
новными материалами для таких диафрагм являются мягкий алюми
ний (8 = 0,5 . . .  1 ,О  мм), характеризующийся хорошей деформируемо
стью и совместимостью с различными топливами,  газами,  и коррози
онно-етойкой стали (8 = 0,2 . . .  0 , 3  мм) .  Принципиалъно возможным 
является использование неметаллических материалов, что обеспечи
вает большое число циклов, но не исключает колебания топлива. 

Серьезными недостатками рассмотренных решений вытеснитель
ных СОЗ с металлической диафрагмой являются жесткое требование 
к форме топливного бака, а также ограниченный ресурс при много-
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Рис 27.7. Поршвевые устройства СОЗ 

кратном использовании. В настоящее время такие устройства исполь
зуются только в сферических баках (КА <<Союз>> и <<Прогресс» ) .  

Возможным средством, также обеспечивающим разделение газовой 
и жидкой фаз, являются поршневые устройства различной конфигура
ции (рис. 27.7). Поршни представляют собой жесткое тело, устанавли
ваемое в баке, которое под действием газов наддува перемешается по 
длине бака, вытесняя жидкость в сторону заборного устройства. Одной 
из проблем ,  сдерживающих их использование, является проблема гер
метичного разделения газов наддува и жидкого топлива даже при гер
метизации скользящего контакта «поршень - стенка бака», например, 
за счет эластичных колец на поршне. Кроме того, применение таких 
устройств практически ограничивается цилиндрическими баками 
жесткой конструкции с гладкими внутренними поверхностями. 

Самым надежным средством разделения газовой и жидкой фаз яв
ляется металлический сильфон, который можно рассматривать как 
логическое развитие поршня с герметическим разделением газовой и 
жидкой полостей (рис. 27 .8 ) .  Металлические сильфоны изготавлива
ются из тонкого металлического листа, сваренного или спрессован
ного по окружности в виде гофров. Сильфаны могут использоваться в 
сферических, цилиндрических и конических баках. Жидкое топливо 
можно располагать как внутри, так и снаружи сильфона. Расположе
ние топлива внутри сильфона более экономично, так как при этом 
остаток топлива минимален, однако появляется опасность мерасчет
ной деформации (удлинение сильфона) при осевых перегрузках во 
время выведения на орбиту, при включении маршевого двигателя. 

Общим недостатком вытеснительных устройств является тот факт, 
что для большинства конструктивных исполнений (за исключением 
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Рис. 27.8. Использование сильфонов в СОЗ 

поршней) их масса пропорциональна объему всего топлива, в отли
чие от капиллярных СОЗ. 

СОЗ накопительного типа. Основным элементом такой системы 
является гидроаккумулятор (накопитель) , объем которого рассчитан 
на обеспечение одного запуска маршевого двигателя . В качестве на
копительных устройств используются малолитражные емкости с раз
личными устройствами (например, эластичные мешки,  диафрагмы, 
сильфоны или капиллярные устройства) , которые могут устанавли
ваться в основных топливных баках или представлять собой проточ
ные конструкции на топливных магистралях, которые отделяются от 
основной емкости разделительным клапаном. Принцип действия та
ких устройств иллюстрируется на рис. 27 .9 :  под действием газа систе
мы наддува благодаря сильфону в накопителе топливо вытесняется к 
двигателю, обеспечивая его запуск. После выхода двигателя на рабо
чий режим открываются клапаны в магистралях <<0>> и <<Г>> , через ко
торые начинается подача топлива из основных баков, одновременно 
заполняя накопитель. Таким образом, СОЗ накопительного типа в 
рассматриваемой схеме является сочетанием инерционной СОЗ (по 
отношению к основным бакам) и вытеснительной СОЗ. 

СОЗ накопительного типа применимы для большого числа запус
ков и любых компонентов топлива, их эффективность не зависит от 
формы основного топливного бака. Такие системы нашли примене
ние для МТ А с достаточно большим объемом топлива. Относитель-
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Рис 27.9. СОЗ накопительного типа 
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ная масса устройств таких систем составляет тсоз / тт = 0,005 . . .  0,0 1 и 
практически не зависит от числа запусков. 

Кроме представленных выше типов СОЗ потенциально возможны
ми являются системы, в которых используются различные специфи
ческие свойства основных компонентов,  таких как диэлектрические 
свойства, магнитные свойства или явление тиксотропности. 

Принцип действия диэлектрических систем заключается в следую
щем: топливо под действием сильного электрического поля поляри
зуется; полюс, находяшийся в области большей напряженности элек
трического поля, испытывает большее силовое воздействие ,  чем про
тивоположный полюс. Под действием разности сил топливо будет пе
ремещаться в направлении возрастания напряженности электриче
ского поля. Применимасть диэлектрических систем ограничена на-
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личием у топлива диэлектрических свойств. В частности , к таким топ
ливам относится керосин и криогенные топлива. 

Топлива, обладаюшие магнитными свойствами, какими являются 
жидкие металлы, топлива с металлическими добавками и некоторые 
жидкие топлива, могут удерживаться в районе заборного устройства 
под действием генерируемого вокруг него магнитного поля. 

Явление тиксотршmости [27.3] - это способность коллоидной системы 
изменять фазовое состояние под влиянием внешних условий (давления, 
температуры). Коллоидная система, в которой дисперсионная среда -
жидкость, а дисперсная фаза - твердое вешество, называется золью. В за
висимости от степени взаимодействия между дисперсной фазой и дис
персионной средой золи подразделяются на лиофобные и лиофильные. 
В лиофильных золях взаимодействие между дисперсной фазой и диспер
сионной средой выражено очень сильно. Коллоидные частицы этих сис
тем увлекают с собой значительное количество растворителя и создают 
структурированные студенистые системы, которые обычно называются 
гелями. Каркас тонкой трехмерной сетки геля образован дисперсной фа
зой, поры же каркаса заполняются дисперсионной средой. 

Гелированне компонентов осуществляется добавкой к ним специ
альных присадок - желатинизаторов. В качестве желатинизаторов 
могут выступать мелкодисперсные металлические порошки (менее 1 
мкм) ,  полученные распыливанием алюминия, магния, бериллия без 
соприкосновения их с воздухом . Кроме металлических порошков раз
работаны также десятки других желатинизаторов. 

Компоненты топлива в гелеобразном состоянии в условиях невесо
мости не растекаются по всему объему бака и обеспечивают готовность 
системы питания к повторным запускам. При изменении гидростати
ческого давления или при включении насосов возникшие касательные 
напряжения переводят гель в жидкое состояние и создают условия для 
обычного течения компонента по каналам системы питания. При 
уменьшении касательных напряжений (например, при уменьшении 
давления) компонент возвращается в гелеобразное состояние. 
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Глава 28 
МНОГОРАЗОВЫЕ СРЕДСТВА ВЫВЕДЕНИЯ. 

СХЕМНЫЕ РЕШЕНИЯ 

Тенденции развития средств выведения. Необходимые условия пе

рехода к МСрВ. Предпосылки к созданию МСрВ. Схемаобразую
щие признаки. Направления поиска новых проектных решений 

В развитии мирового парка средств выведения, если рассматривать 
ближайшие 10- 1 5  лет при не которой (на первый взгляд) случайности 
решений по конкретным типам аппаратов, наблюдаются следующие 
тенденции общего характера. 

• Основная масса полезных грузов на низкие околоземные орби
ты будет выводиться существующими РКН и их модификациями, ра
бота над которыми идет в рамках известных в настоящее время про
грамм.  При этом модификации в основном направлены на увеличе
ние грузоподъемности . Примером этому могут быть работы по моди
фикации РКН <<ПротоН>> ,  <<Союз>> ( Россия) ,  РКН <<Зенит>> ( Россия, 
Украина) и т.д. 

• Сокращение запасов стратегического вооружения, включая сня
тие с вооружения баллистических ракет, инициирует создание на их 
базе средств выведения в спектре малоразмерных полезных грузов: 
РКН <<Рокот>> , <<Штиль>> ,  <<Старт» (Россия) ,  «Днепр» (Россия , Украи
на) и др. 

• Стремление к снижению удельной стоимости выведения ини
циировало создание достаточно простых, базирующихся на текущем 
уровне технологии одноразовых РКН, ориентированных на выведе
ние малоразмерных полезных грузов коммерческого назначения: 
Conestoga (США) , Vega (Западная Европа) и др. 

Таким образом, если учесть некоторое снижение спроса на запус
ки космических объектов, наблюдаемое в последние годы, с одной 
стороны, и наличие хорошо отлаженной технологической базы про
изводства и эксплуатации существующих одноразовых РН , с другой 
стороны ,  то именно они, по крайней мере, в ближайшие 1 0- 1 5  лет 
будут составлять основную долю парка средств выведения.  

Если рассматривать проекты средств выведения, рассчитанные на 
более дальнюю перспективу, опираясь при этом на опыт уже создан
ных аппаратов, то наблюдаются определенные закономерности, кото
рые можно отнести к глобальным. 
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• Повышение удельной энерговооруженности летательных аппара
тов всех классов, которую можно представить как отношение суммар
ной энергии, воспроизводимой двигательной установкой Э, к старто
вой массе аппарата М 0 : 

э Аул = --
. 

М о (28. 1 )  

Этот показатель является в определенной степени аналогом удель
ной мощности. 

Именно достижение определенных значений этого показате
ля определило в авиации возможность перехода к реактивной 
авиации ,  а в ракетной технике - к созданию носителей , обеспе
чивающих выведение в космическое пространство полезных гру
зов. И если рассматривать текущее состояние в ракетно-космиче
ской технике, то именно выход на определенный уровень и стаби
лизация этого показателя для существующих средств выведения 
инициируют поиск решений,  позволяющий его увеличить. Это от
носится и к решениям,  связанным с увеличением удельного им
пульса тяги , и к решениям,  связанным со снижением массы кон
струкции .  

• Комплектование парка средств выведения с грузоподъемностью, 
ориентированной на полноту и широту спектра по массе выводимого 
полезного груза. Наиболее показательными в этом смысле являются 
программы Delta (США) , <<Ангара•> (Россия).  

• Снижение удельной стоимости выведения - показатель,  кото
рый стал одним из главенствующих при принятии многих решений и 
значение которого по мере расширения коммерциализации космиче
ских программ и ограниченности финансирования все больше растет. 
Иллюстрацией этому является наметившаяся во всех странах - обла
дателях ракетных технологий тенденция к разработке многоразовых 
средств выведения. 

Под многоразовыми средствами выведения (МСрВ) будем по
нимать средства выведения , в составе которых имеются конструк
тивные элементы, предназначенные для многократного (как ми
нимум дважды) использования.  Это относится как к средствам 
выведения на низкие околоземные орбиты, так и к межорбиталь
ным транспортным аппаратам. Ниже рассмотрены вопросы ,  свя
занные с первыми из них - средствами выведения на низкие око
лоземные орбиты . 

Замечание. Многоразовые средства выведения (МСрВ) - в боль
шой степени условное название и используется здесь как объединяю
щее по отношению к множеству названий отечественных и зарубеж-
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ных проектов. В качестве примера можно привести наиболее часто 
встречаемые названия в отечественных публикациях: 

• многоразовая космическая система ( М КС) ; 
• многоразовая космическая транспортная система ( М КТС) ; 
• многоразовая космическая транспортная система горизонталь-

ного старта ( М КТС ГС) ; 
• многоцелевая авиацианно-космическая система (МАКС) ; 
• многоразовая ракетно-космическая система ( МРКС) ; 
• воздушно-космическая система (ВКС).  
Этот перечень может быть продолжен.  Акцент в названиях, как 

правило, делается на особенности его конфигурации.  Например, если 
проект предусматривает использование в качестве основных крыла
тых ракетных блоков, то название таких аппаратов будет МАКС или 
МВКС. Если проект предусматривает горизонтальный старт и посад
ку, то такие аппараты могут называться М КТС ГС. Если основу ком
позиции составляют ракетные блоки, то такие аппараты могут назы
ваться МРКС. 

Создание многоразовых средств выведения ( МСрВ) является 
показателем научно-технического прогресса ракетно-космической 
отрасли ,  так как аккумулирует высшие ее достижения и стимулиру
ет развитие новых технологий .  Необходимость в создании таких 
аппаратов объясняется , прежде всего ,  высокой существующей 
стоимостью транспортных расходов на выведение полезных грузов. 
При сбалансированном национальном бюджете высокие транс
портные расходы космической программы становятся ограничени
ем при создании целевых космических объектов .  За прошедшие 
годы со времени первых запусков возможности улучшения тради
ционных одноразовых РН были практически исчерпаны ,  а это зна
чит, что возможностей для заметного снижения стоимости пуска 
при продолжении использования традиционных средств выведения 
практически нет. Исключение составляет использование в составе 
СрВ унифицированных конструктивных элементов - направление , 
которое при его развитии может дать определенный экономиче
ский эффект. 

Кроме того, дальнейшее освоение космоса в коммерческих це
лях полностью зависит от наличия экономически приемлемых 
СрВ.  Эту тенденцию можно проследить по следующей оценке част
ного, но весьма существенного положения вещей. Для западно-ев
ропейских стран потребный темп эксплуатации СрВ в 2006 . . .  
2025 гг. составит примерно 1 80 . . .  200 пусков ,  на что потребуется 
около 16 млрд дол. США. При наличии новых, более экономичных 
СрВ,  обеспечивающих удельную стоимость выведения в размере 
10 . . .  30 % от современного уровня, суммарная стоимость запусков 

467 



КА за упомянутый выше 20-летний период могла бы уменьшиться 
до приблизительно 4 млрд дол . США Это привело бы к расшире
нию рынка СрВ,  увеличению темпов их эксплуатации и обеспечило 
бы возможность дополнительного пуска примерно 70 СрВ за тот же 
20-летний период. 

Одним из радикальных средств для ощутимого снижения транс
портных расходов, по мнению многих исследователей, является по
вторное использование материальной части, стоимость которой в на
стоящее время является определяющей в стоимости пуска. Однако 
для повторного использования материальной части необходимо выпол

нение, как минимум, следующих условий: во-первых, обеспечить ее 
возвращение на Землю в виде , допускающем повторное использова
ние, и, во-вторых, эта материальная часть должна быть конструктив
но приспособлена для повторного использования. Выполнение обоих 
условий сопряжено с увеличением массы конструкции, что, естест
венно, при фиксированном технологическом уровне снижает относи
тельную массу полезного груза. 

На первых этапах развития ракетной техники относительная 
масса выводимого полезного груза составляла 1 . . .  2 %, что практи
чески исключало возможность введения дополнительных масс в 
конструкцию ракетных блоков для их спасения. И сама конструк
ция, как и все оборудование,  были ориентированы на одноразовое 
использование,  что находило отражение в конструктивном их ис
полнении . И только со временем , когда благодаря значительному 
увеличению удельного импульса двигательных установок и улуч
шению совершенства конструкции массовая отдача увеличилась 
до 4 %  и более, появилась первая предпосылка для введения в кон
струкцию СрВ элементов, обеспечивающих спасение материаль
ной части . Очевидно, что относительная масса полезного груза 
при этом должна снизиться , чему свидетельством является МСрВ 
Space Shuttle (США) с частично многоразовой материальной ча
стью, относительная масса полезного груза у которой в два с лиш
ним раза меньше по сравнению с аналогичными показателями у 
одноразовых РН . 

Несколько позже ключевые компоненты РН (двигатели и СУ) по 
разным соображениям стали создаваться в многоресурсном исполне
нии, что следует расценивать как вторую предпосылку к созданию 
многоразовых аппаратов. Это представляется весьма значимым, так 
как именно двигатели и оборудование СУ, являющиеся наиболее до
рогими элементами, представляют наибольший интерес для повтор
ного использования. 

Однако упомянутое частично многоразовое СрВ Space Shuttle не 
только не снизило удельную стоимость выведения, как это предпола-
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галось при принятии решения о его разработке, но и существенно ее 
увеличило. Этот факт, по мнению специалистов, объясняется следую
щими основным причинами: 

• высокими первоначальными затратами (на разработку и изго
товление) ;  

• низкой производительностью (периодичностью запусков) в ре
зультате несоответствия их размерности (по массе полезного груза) 
реальным потребностям рынка пусковых услуг; 

• высокой трудоемкостью, а следовательно, и стоимостью работ, 
связанных с обеспечением повторного запуска. 

Этими обстоятельствами можно объяснить объявленное пре
кращение эксплуатации в ближайшем будущем МСрВ Space 
Shuttle .  

По современным Представлениям требования к МСрВ не исчер
пываются снижением стоимости пуска, хотя, безусловно, экономиче
ские требования и сейчас находятся на первом месте. Но в ряду с 
ними можно видеть целый перечень других технических и эксплуата
ционных требований, например: 

• увеличение ресурса работы; 
• ремонтопригодность; 
• повышение надежности; 
• уменьшение цикла подготовки к запуску; 
• повышение безопасности экипажа; 
• повышение комфортности условий полета для экипажа; 
• применение нетоксичных компонентов топлива; 
• максимальное сокращение, вплоть до полной ликвидации, зон 

отчуждения по трассам пусков. 
Спектр возможных схемных решений средств выведения, реали

зующих идею многоразовых аппаратов, очень широк. В отечествен
ной и зарубежной литературе за последние 20-30 лет были рассмот
рены десятки (если не сотни) различных вариантов от традиционных 
ракетных до <<ЧИСТО» самолетных. Анализируя эти варианты, можно 
заметить, что каждый из них можно описать конечным числом схемо
образующих признаков, определяющих <<ЛИЦО>> схемного решения в це
лом. К таким признакам следует отнести: 

• количество ступеней; 
• тип старта; 
• кратность использования материальной части; 
• использование для маневров при выведении и посадке развитых 

аэродинамических поверхностей; 
• использование в составе ДУ нетрадиционных двигателей (ВРД, 

ЯРД) ; 
• способ посадки. 
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Каждый из вышеупомянутых признаков привносит в аппарат при
сушие ему достоинства и слабости. Ниже будут рассмотрены наибо
лее характерные из них. 

По количеству ступеней подавляющее количество вариантов отно
сятся к одноступенчатым или двухступенчатым аппаратам, и крайне 
мало - к трехступенчатым.  

Одноступенчатые МСрВ представляются венцом совершенства 
космических транспортных средств. Их основные достоинства заклю
чаются в единстве всех агрегатов. В таких вариантах отсутствует риск, 
связанный с разделением ступеней и запуском двигателей в полете, 
исключается необходимость в отчуждении территории для падения 
или посадки отработавших блоков первых ступеней. Основным пре
пятствием для создания одноступенчатых аппаратов является весьма 
низкая массовая отдача при использовании традиционных техноло
гий даже в их наиболее совершенном виде . При ожидаемом в пер
спектине повышении конструктивного совершенства (в основном за 
счет новых конструкционных и теплозащитных материалов) и ис
пользовании таких нетрадиционных ДУ, как трехкомонентные ДУ, 
ВРД, ЯРД и др. ,  не только баллистические , но и крьmатые односту
пенчатые МСрВ могут достигнуть приемлемого уровня по массовой 
отдаче и более низкого уровня стоимости пуска. 

Двухступенчатые МСрВ являются наиболее реальными в настоя
щее время вариантами,  особенно если ориентироваться на традици
онные технологии при достигнутом к настоящему времени уровне. 
Иллюстрацией этому является тот факт, что первые МСрВ как в 
США (Space Shuttle) ,  так и в СССР («Энергия» - <<Буран») бьmи реа
лизованы в двухступенчатых вариантах. Отличаясь относительно 
большей массовой отдачей, они позволяют использовать на разных 
ступенях рациональные - именно для их условий функционирова
ния - как двигательные установки, так и схемные решения разгон
ных блоков в целом. Подавляющее число вариантов перспективных 
проектов МСрВ относятся именно к этой категории, т .е .  к двухсту
пенчатым,  и в первую очередь это относится к проектам, рассматри
ваемым на ближнюю перспективу. 

Вертикальный старт МСрВ является традиционным видом ра
кетного старта , позволяющим обойтись без громоздких шасси 
(пропорциональных по массе стартовой массе аппарата) , без разви
тых несущих поверхностей и сложного управления вектором тяги 
ДУ. При таком старте плотные слои проходятся быстрее с относи
тельно небольюими аэродинамическими потерями.  Наблюдается 
тенденция к использованию вертикального старта как для балли
стических, так и крылатых аппаратов. Однако при этом требуется 
наличие достаточно сложного и весьма громоздкого и дорогостоя-
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шего пускового устройства. Отказ ДУ после отрыва от пускового 
устройства, как правило, влечет за собой весьма серьезные послед
ствия. Кроме того, тяга ДУ должна превышать стартовую силу тя
жести аппарата. 

Горизонтальный старт МСрВ является традиционной формой са
молетного старта, позволяющего осуществлять старт с существующих 
или несколько модифицированных ВПП.  Отказ двигателей в началь
ной фазе полета не приводит обычно к катастрофе (хотя и полностью 
не исключается) .  Превышение подъемной аэродинамической силы,  
благодаря соответствующему выбору аэродинамических характери
стик, сил тяжести позволяет использовать двигатели с тягой, мень
щей силы тяжести аппарата, что позитивно сказывается на его массо
вых и экономических характеристиках. Кроме того, такой старт авто
матически обеспечивает возможность горизонтальной посадки мно
горазового ускорителя. Однако при таком старте масса конструкции в 
целом будет значительно выше, чем при вертикальном старте , из-за 
необходимости в тяжелых шасси, значительных поперечных нагрузок 
в полете. Кроме того, продолжительное движение аппарата в атмо
сфере влечет за собой увеличение аэродинамических потерь и тепло
вых нагрузок. Оценки возможностей использования горизонтального 
старта для МСрВ указывают на его практическую неэффективность 
при существующем уровне технологий.  Одним из направлений, спо
собствующих <<смягчению>> вышеупомянутых проблем, является ис
пользование на этапе разгона горизонтально стартующего аппарата 
разгонных тележек. Использование разгонных тележек позволяет 
уменьшить: 

• массу основной двигательной установки за счет меньшей по
требной тяговооруженности; 

• суммарную характеристическую скорость за счет набора ее части 
с помощью тележки; 

• массу баков аппарата за счет использования на участке совмест
ного разгона только топлива тележки; 

• массу конструкции, в первую очередь за счет снижения массы 
шасси аппарата. 

Использование в составе тележек мощных энергетических устано
вок может увеличить взлетную скорость до 200 мjс и более. 

Воздушный старт,  как и для одноразовых СрВ, расширяет возмож
ности по выбору наиболее энергетически выгодных широт старта, а 
также обеспечивает определенный выигрыш в массе полезного груза 
за счет использования энергетики самолета-разгонщика. 

По кратности использования материальной части МВС разделя
ются на две группы: полностью многоразовые и частично многора
зовые. 
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Полностью многоразовые аппараты - это конечная цель создания 
многоразовых СрВ. Такие аппараты имеют несомненные достоинства 
в отсутствии затрат на одноразовые элементы, в упрощении и сокра
щении цикла ремонтно-восстановительных работ. Однако полностью 
многоразовые СрВ для фиксированного уровня технологий всегда бу
дут тяжелее, чем частично многоразовые и, тем более , одноразовые 
аппараты. Стоимость их разработки и стоимость изготовления из-за 
сложности конструкции будет выше. 

Частично многоразовые аппараты являются переходным этапом к 
созданию в перспектипе полностью многоразовых СрВ. Отсутствие 
значительных резервов в массовых характеристиках не позволяет спа
сать все агрегаты. Поэтому в проектах частично многоразовых МСрВ 
предполагается спасать для повторного использования агрегаты, спа
сение которых обеспечивает наибольший эффект их повторного ис
пользования (в первую очередь ДУ и СУ) . 

Иллюстрацией этому являются созданные частично многоразовые 
СрВ в США (Space Shuttle) и СССР (<<Энергия» - «Буран») .  В первом 
из них спасаются РДТТ первой ступени и дорогостоящие криогенные 
ЖРД второй ступени и все оборудование СУ. Во втором (<<Энергия>> -
<<Буран>>) - на последующих этапах разработки предполагалось спасе
ние ускорителей первой ступени,  содержащих дорогостоящие ЖРД. 

Энергомассовые характеристики частично СрВ при прочих рав
ных условиях лучше, чем у полностью многоразовых. Затраты на еди
ничный аппарат меньше, чем на полностью многоразовый аппарат. 
Это не говорит о его большей экономической эффективности, но на
чальные затраты существенно меньше. 

Пилотируемые МСрВ (в первую очередь МТА) в настоящее время 
уже в действительности могут быть названы пилотируемыми в отли
чие от самых ранних полетов, когда практически на всех участках 
движения аппарат даже при наличии космонавтов по существу бьm 
автоматическим. Участие человека с его уникальными возможностя
ми обобщать происходящее и принимать решения существенно рас
ширит возможности космических операций. В то же время наличие 
человека на борту значительно ужесточает требования по надежности 
аппарата и безопасности полета. 

Автоматические МСрВ по сравнению с пилотируемыми допускают 
меньшую надежность, что значительно снижает стоимость пуска. 
Требования к СрВ определяются в основном особенностями полезно
го груза и в общем случае допускают значительно большие предель
ные нагрузки. 

Использование развитых аэродинамических поверхностей пред
определяет разделение вариантов МСрВ на баллистические и кры
латые. 
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Баллистические МСрВ являются наиболее близкими преемниками 
традиционных РН и несут в себе их позитивные и негативные черты . 
Для их создания существует хорошо развитая технологическая база, 
имеется большой опыт их проектирования , изготовления и эксплуа
тации.  Однако все , что связано со спасением и повторным использо
ванием их материальной части , сопряжено с определенными трудно
стями. Необходимо наличие специальных средств спасения , включая 
средства торможения и посадки, а также учета в конструктивном ис
полнении аппарата высоких удельных тепловых потоков. Опыта мяг
кой посадки больших ракетных блоков, обеспечивающей повторное 
использование основных агрегатов ,  практически нет. 

KpЬUlamыe МСрВ обладают рядом достоинств, к основным из кото
рых следует отнести : 

• способность, благодаря значительному аэродинамическому ка
честву, осуществлять возвращение в заданный район или к месту 
старта практически с любой точки орбиты; 

• возможность маневра на участке выведения, благодаря чему по
лезный груз может выводиться на орбиты, плоскость которых не про
ходит через точку старта; 

• возможность, при наличии определенного аэродинамического 
качества, возврата к месту старта и горизонтальной посадки; 

• возможность, при наличии достаточного гиперзвукового аэро
динамического качества, реализации траектории спуска с орбиты с 
перегрузками и температурами, достаточно <<комфортными>> для эки
пажа и конструкционных и теплозащитных материалов. 

К особенностям, затрудняющим применение таких МСрВ, следует 
отнести: 

• большую стартовую массу и массу конструкции; 
• высокую сложность; 
• необходимость разработки многоразовой теплозащиты, слож

ность управления полетом в широком диапазоне скоростей и положе
ний центра масс. 

Ракетные двигатели на традиционном химическом топливе прак
тически достигли своих предельных энергетических и массовых ха
рактеристик. Некоторый прогресс для одноступенчатых МСрВ ожи
дается от использования трехкомпонентных (двухтопливных) ДУ, ра
ботающих сначала на топливе с большой плотностью и относительно 
невысокой энергетической эффективностью, в частности, <<керосин + 
+ кислород>> ,  а затем на топливе с высокой энергетической эффектив
ность и малой плотностью, в частности, <<водород + кислород». Благо
даря такому подходу представляется возможным создание СрВ при
емлемых габаритов. Использование топлив на основе фтора и берил
лия,  обладающих наивысшими энергетическими возможностями 
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(удельный импульс тяги до 5000 мjс и выше) , маловероятно из-за вы
сокой токсичности и стоимости. 

Одним из перспективных, хотя и проблематичным направлением 
развития ракетной техники, является применение ядерной энергети
ки, в частности в двигательных установках. В МСрВ, стартующих с 
Земли, когда требуемая тяговооруженность должна быть больше 1 ,  
могут быть использованы ядерные ракетные двигатели (ЯРД) с газоди
намическим соплом, основанным на нагреве рабочего тела в ядерных 
реакторах. Температура рабочего тела определяется типом реактора 
двигателя. В ЯРД с твердой зоной, применение которых возможно в 
ближайшем будущем,  температура рабочего тела ограничена допусти
мой рабочей температурой материалов реактора и не превышает 
3000 К. До этой же температуры нагреваются продукты сгорания в со
временных ЖРД. 

Использование в ЯРД в качестве рабочего тела водорода, молеку
лярная масса которого составляет 2 (против 1 8  и более для химиче
ских топлив) , дает возможность получить удельный импульс тяги по
рядка 800 с (8000 м/с) .  В случае применеимя газофазных реакторов, у 
которых температура нагрева рабочего тела не ограничена конструк
ционными материалами , значения удельного импульса тяги могут 
быть во много раз выше. 

Реализация этого направления развития ракетной техники требует 
решения сложных проблем, обусловленных разработкой и созданием 
Я РД,  особенно с газофазным реактором. Одной из важных проблем 
является экологическая: загрязнение окружающей среды выбросами 
радиоактивных веществ при нормальной работе двигателя и возмож
ные аварийные последствия. Одним из направлений решения первой 
проблемы является применение первой ступени с химическими двига
телями, с помощью которой СрВ выводится на экологически безопас
ную орбиту (до запуска реактора) . 

Интерес для перспективных МСрВ представляет использование на 
атмосферном участке полета воздушно-реактивных двигателей (ВРД) .  
Основная проблема применеимя ВРД - широкий потребный диапа
зон скоростей (в пределе до круговой - 8000 м/с) и высот. Для прог
нозируемых этапов представляются достижимыми скорости до 
3000 . . .  3500 мjс и высоты до 30 .. .40 км, после чего дальнейший разгон 
должен осуществляться ракетными двигателями. Пока что нет ВРД,  
способных работать в таком диапазоне скоростей, поэтому исследу
ются схемы комбинированных двигательных установок, включающие 
в свой состав турбореактивный двигатель (ТРД),  способный работать 
в диапазоне скоростей от О до 1 200 м/с, прямоточный (ПВРД) , рабо
тающий на скоростях от 500 мjс и выше, и реактивный. При этом до 
скоростей 2000 . . .  2500 мjс можно использовать прямоточный цикл 
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с сжиганием горючего в дозвуковом потоке, а на больших скоростях 
особый тип ПВРД - гиперзвуковой прямоточный воздушно-реак
тивный двигатель (ГПВРД) ,  в котором решена проблема горения в 
сверхзвуковом потоке при малой плотности атмосферы. 

Множество способов посадки можно условно распределить на три 
группы, возможности каждой из которых представлены ниже. 

Баллистический спуск без использования дополнительных средств для 
торможения и посадки на Землю характеризуется достаточно высокой 
вертикальной скоростью посадки, зависящей от <<парусности>> опус
кающегося блока. Для реальных форм ракетных блоков уровень удар
ных перегрузок в момент приземления при таких скоростях может 
оказаться неприемлемым для конструкции , которую предполагают 
использовать повторно. 

Спуск с использованием дополнительных средств для торможения и по
садки предполагает использование двух последовательных этапов гаше
ния скорости, вначале за счет дополнительных, развертываемых в про
цессе посадки, аэродинамических поверхностей, а затем непосредствен
но в момент контакта с поверхностью Земли за счет тормозных РД1Т и 
специальных амортизационных устройств для логлощения энергии па
дающего блока. В качестве развертываемых аэродинамических поверх
ностей могут использоваться: парашюты, парапланеры, роторы и т.п . ,  а 
в качестве амортизаторных устройств - надувные баллоны,  шасси и т.п. 

Спуск с маневром ракетного блока на траектории снижения и допол
нительным торможением у Земли для безударной посадки предполагает 
осуществление маневра с помощью двигательной установки, за счет 
развитых аэродинамических поверхностей или за счет использования 
комбинации вышеупомянутых средств, а также амортизационных 
устройств,  как и предыдущем способе , и даже перехват в воздухе с по
мощью других летательных аппаратов. Маневр в начальной фазе 
предназначен как для гашения скорости , так и для обеспечения 
управляемого возвращения блока к месту старта. 

Число возможных комбинаций из рассмотренных вариантов по 
каждому из признаков весьма большое, чтобы решить проблему вы
бора оценкой каждого возможного варианта путем последовательного 
их перебора. Кроме того, на этом пути ожидаются трудности, связан
ные с отсутствием моделей, которые бы обеспечили приемлемые по 
точности результаты расчетов. Поэтому умение разработчика ото
брать из множества возможных комбинаций технически реализуемые 
и конкурентные по основным показателям качества варианты - ре
шающее условие успешной разработки. 

К настоящему времени после более чем двадцатилетнего опыта 
эксплуатации МСрВ (Space Shuttle (США)) и многочисленных теоре
тических и экспериментальных исследований определилось несколь-
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ко направлений поиска новых проектных решений, которые позволили 
бы достичь основной желаемой цели - существенного сокращения 
удельной стоимости выведения . С достаточной степенью условности 
их можно представить в следующем виде (рис. 28. 1 ) :  

А. Модификации существующих одноразовых РКН с включением 
в их состав многоразовых орбитальных кораблей малой размерности 
(орбитальных самолетов) (например , проект <<Зенит-3»  - ОК- М 
(Россия) ,  проект НОРЕ (Япония)) (рис. 28. 1 ,  а) .  

В этом случае цель предполагается достичь, в первую очередь, за  счет 
использования в составе СрВ многоразового малоразмерного орбиталь
ного самолета с относительно небольшим аэродинамическим качест-

а) 6) 

Рис. 28. 1 .  Представители основных направлений развития МСрВ 
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вом, рассчитанного как на спасение наиболее ценных компонентов 
СрВ, так и на возвращение по необходимости полезных грузов. Габари
ты и масса таких аппаратов будут зависеть от используемой РН (напри
мер, <<Союз•> ,  <<Зенит>>, <<Ангара•> и др.) .  Улучшение экономической эф
фективности возможно за счет спасения материальной части первой 
ступени и, кроме того, исключения в таком случае зон отчуждения. 

Б. Баллистические РКН с включением в их состав ускорителей, 
предусматривающих их спасение и повторное использование (напри
мер, проект <<Энергия-М»,  проект <<Ангара>> - <<Байкал•>) (рис. 28 . 1 ,  б).  

В этой группе проектов цель предполагается достичь за  счет решения 
экологических проблем в части ликвидации зон отчуждения и повтор
ного использования ускорителей первой ступени, в составе которой на
ходится один из наиболее дорогих элементов (двигательная установка) . 
В перспектине дальнейшее улучшение экономической эффективности 
может быть достигнуто использованием крьиатой орбитальной ступени. 

В. Частично многоразовые авиацианно-космические системы с 
малоразмерным орбитальным самолетом (например, проект МАКС 
на базе самолета Ан-225 (Россия) ,  проект ALSV (Air Launched Sortie 
Vehicle) на базе самолета Boeing 747 (США) , проект Sanger (ФРГ) , 
проект TSTO (США) , проект МиГАКС (Россия) (рис. 28 . 1 ,  в) .  

В этой группе проектов снижение удельной стоимости выведения 
предполагается достичь за счет практически полной многоразовости 
материальной части (исключение составляет подвесной топливный 
бак второй ступени) , возможности старта с районов,  наиболее благо
приятных для выведения максимальной массы полезного груза, выве-

в) 

Рис. 28. 1 .  Продолжение 
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дения с боковым параллаксом, т.е .  на орбиту с плоскостью, не прохо
дящей через точку старта, отсутствия в составе системы дорогостоя
щих стартовых сооружений. 

Г. Частично многоразовые двухступенчатые МСрВ вертикального 
старта с крылатыми ускорителями 1 ступени (например, проекты 
РКК <<Энергия» ,  ЦНИИмаш и др. )  (рис. 28 . 1 ,  г) . 

г) 

Рис. 28. 1 .  Продолж:ение 
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Снижения удельной стоимости в вышеупомянутых проектах пред
полагается достичь за счет многоразовости наиболее массивной части 
аппарата - ускорителя 1 ступени.  

Д. Одноступенчатые вертикально стартующие баллистические и 
крылатые аппараты (например, проект Delta Clipper (США) ,  проект 
SSTO (США)) (рис. 28. 1 ,  д) . 

Такие аппараты могут обеспечить снижение расходов на выведе
ние за счет снижения эксплуатационных расходов, повышения на
дежности (из-за отсутствия проблем, связанных с разделением ступе-

' 

е) 
Рис. 28. 1 .  Окончание 

v 
� 
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ней , исключения зон отчуждения и полной многоразовости матери
альной части . 

Е. Одноступенчатые горизонтально стартующие аппараты (напри
мер, NASP (США) , Ту-2000 (Россия) ,  NAL (Япония) (рис . 28 . 1 ,  е) .  

Проекты этой группы относятся к наиболее дальней перспектине и 
в дополнение к средствам , характерным для группы Д, снижение за
трат на выведение в этом случае ожидается за счет наиболее полного 
использования авиационных технологий при запуске и межполетном 
обслуживании. 

В табл. 28 . 1 представлены основные характеристики МСрВ по од
ному представителю из каждой группы проектов. Оценки характери
стик по проектам имеют достаточно приблизительные значения, так 
как глубина проработки у них различна, а сами сведения относятся к 
разным датам. 

Разработчики каждого проекта, как следует из представленных 
данных по проектам, предполагают достижение основной цели, т .е .  
существенное снижение удельных затрат на выведение полезных гру
зов за счет индивидуальных особенностей предлагаемых вариантов. 
Но, несмотря на столь существенное различие в схемных решениях 
представленных вариантов, решение поставленной задачи и удовле
творение другим характерным для МСрВ требованиям достигаются 
для большинства из них принципиально подобными средствами,  в 
частности: 

• использованием малоразмерных орбитальных самолетов; 
• спасением в первую очередь наиболее дорогостоящей материаль

ной части (двигателей ускорителей первых ступеней и/или приборного 
оборудования, расположенного на борту орбитального самолета) ; 

• ликвидацией зон отчуждения по трассам пусков. 

Таблица 28. 1 

Данные по некоторым характерным проектам МСрВ 

<<Анга- Проект San- Delta Характеристика НОРЕ ра>>-<<Бай- МАКС Центра Clipper NASP 
кал>> Келдыша ger 

Масса стартовая, т 630 7 1 0  620 970 340 463 4 1 5  

Масса пустого ус- - 7 1/3 ,7 27 1/25 - 1 49/2 36,2 1 1 0 
корителя, т 3 

Масса ПГ,  т 1 ,7 1 8 ,4 ",f} 40 3 4,5 9 . . .  1 2  

Стоимость выведе- - - 1 400 - 8300 2000 2500 
ния, дол. СШАjкr 
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Следует заметить, что принятие решений по концепции МСрВ, 
как правило, базируется на опыте разработчиков, который позволяет 
сократить множество возможных вариантов, основываясь на выборе : 

• конструктивно-компоновочных решений , по которым у разра
батывающих организаций имеются опыт и технологический «Задел>) ; 

• компонентов топлива, определяемых требованиями дешевизны 
и наличия сырьевой базы в стране ,  нетоксичности, большого удель
ного импульса тяги и малой относительной массы двигателя; 

• основных конструкционных материалов и технологических про
цессов наиболее трудоемких операций изготовления , определяемых 
промытленной базой и освоенной отраслью технологией; 

• типом двигательных установок и их размеров, вытекающих из 
возможностей специализированных предприятий и эксперименталь
ной базы по производству двигателей и т.д. 

Ориентир только на перспективные многообещающие <<Прорыв
ные>) технологии без учета собственного опыта (разрабатывающей ор
ганизации или национальной промышленности в целом) ,  возможно
стей производственной и экспериментальной баз приводит к появле
нию теоретически привлекательных, но практически не реализуемых 
проектов. 
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Глава 29 

СХЕМЫ ПОЛЕТОВ МСрВ. 
ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ О ВЫБОРЕ 

ПРОЕКТНЫХ ПАРАМЕТРОВ 

Вертикальный старт. Горизонтальный старт. Маневры орби

тальной ступени на участке выведения. Орбитальные .маневры. 
Предпосадочные .маневры. Постановка задачи о выборе проект

ных параметров 

Схемы полетов средств выведения, содержащих повторно исполь
зуемые ускорители, значительно разнообразнее по сравнению с одно
разовыми средствами выведения. В основном многообразие связано с 
наличием крылатых ускорителей, использование которых позволило 
рассматривать не только традиционный вертикальный старт, но и так 
называемый <<самолетный>> или горизонтальный старт, и даже с ис
пользованием наклонной направляющей. 

При вертикальном старте формирование схемы полета при выве
дении осуществляется исключительно за счет тяги ускорителей ,  
включая преодоление гравитационных и аэродинамических сил ,  а 
также набор требуемой высоты орбиты. При этом для баллистических 
МСрВ (как одноступенчатых, так и двухступенчатых вариантов) схе
мы выведения не имеют заметных отличий от схем выведения одно
разовых РН. Наличие крыла (как в одноступенчатом, так и в двухсту
пенчатом вариантах аппаратов) накладывает определенный отпечаток 
на схемы полетов при вертикальном старте . Следует иметь в виду, что 
крьшо в вертикально стартующем МСрВ предусматривается в основ
ном для обеспечения маневров и посадки при возвращении ракетных 
блоков. Аэродинамическую подъемную силу крьша при выведении на 
участке больших скоростных напоров использовать нецелесообразно. 
Возникающие при этом дополнительные нагрузки утяжеляют конст
рукцию МСрВ в большей степени, чем сокращается расход топлива 
вследствие компенсации сил гравитации аэродинамической подъем
ной силой. 

Таким образом, как баллистические аппараты, так и аппараты 
крылатой схемы при выведении в основном двигаются по баллисти
ческим траекториям, параметры которых выбираются из условия оп
тимальности массовых характеристик, как это имеет место для одно
разовых РКН . При движении в плотных слоях атмосферы, что харак-
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Рис. 29. 1 .  Типовые участки траектории движения МСрВ с вертикальным стар
том [29. 1 ] :  
а - граница допустимого скоростного напора; б - граница допустимого теплового 
потока 

терна для первых ступеней, параметры траектории могут быть огра
ничены предельно допускаемыми величинами скоростного напора, 
перегрузок, температуры и др. 

На рис. 29. 1 приведены типовые участки траектории полета МСрВ 
с вертикальным стартом. На этом же рисунке условно в координатах 
<<скорость - высота>> очерчены границы, ниже которых полет МСрВ 
недопустим либо вследствие чрезмерных скоростных напоров, либо 
чрезмерного нагрева конструкции. 

На участке 1 - участке вертикального подъема - достигается вы
сота порядка 1 00 м,  необходимая для маневров за пределами высот
ных сооружений. 

На участке II - участке дозвукового полета - формируется 
наклон траектории, определяющий движение на атмосферном от
резке активного участка полета. Граница, определяющая область 
допустимых условий полета, при которых скоростной напор не 
превышает некоторой заданной величины, определяется неравен
ством 

(29. 1 )  

Н а  участке III движение происходит с практически нулевыми уг
лами атаки, так как именно на этом участке достигается максималь
ный скоростной напор. Граница, определяющая область допустимых 
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условий полета, при которых тепловой поток не превышает заданной 
величины, определяется неравенством 

(29.2) 

Участок IV- участок движения за пределами плотных слоев атмо
сферы. Он в меньшей степени отражает специфические особенности 
вертикального старта. Отличительной особенностью этого участка 
является управление наклоном вектора тяги в соответствии с линей
ной функцией 

(29.3) 

для обеспечения максимальной полезной нагрузки. 
Постоянные 3 0 и 3 подбираются из условий обеспечения в конце 

активного участка заданного наклона траектории и заданной высоты 
орбиты. 

Горизонтальный старт предполагает наличие на средстве выведения 
развитых несуших поверхностей в виде крьmьев. Благодаря большой 
аэродинамической подъемной силе аппарат может набирать высоту с су
щественно меньшими затратами топлива по сравнению с вертикально 
стартующими аппаратами. Кроме того, благодаря относительно неболь
шим траекторным углам с момента старта сушественно снижаются гра
витационные потери. При этом потребная тягавооруженность (а следо
вательно, тяга и масса двигателя) ниже по сравнению с вертикально 
стартующими аппаратами и тем ниже, чем больше аэродинамическое 
качество. На рис. 29.2 представлена типовая схема полета МСрВ крьmа
той схемы с горизонтальным стартом. 

н 1 1  

III  

IV 

Рис. 29.2. Типовые участки траектории движения МСрВ с горизонтальным стар
том [29. 1 ] :  
а - граница допустимого скоростного напора; б- граница допустимого теплового 
потока 
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Участок 1 - разгон до скорости, необходимой мя отрыва от Зем
ли (�1 00 м/с) .  М инимально необходимая скорость, обеспечивающая 
отрыв, может быть получена из соотношения 

У min = 2 Ркр cos 8 ,  
Cr p 

(29.4) 

тg 
где Ркр = - - нагрузка на крыло; т - масса МСрВ; р - плотность 

sкр 
атмосферы; 8 - траекторный угол ; Cr - коэффициент подъемной 
силы .  

Участок // - разгон до скорости, соответствующей максимально
му аэродинамическому качеству и скоростному напору, не превы
шающему допустимого значения . 

Участок //1 - полет при максимальном аэродинамическом каче
стве и предельно допустимом скоростном напоре. 

Участок IV - полет на режиме, соответствующем предельно до
пустимому тепловому потоку. Стремление к снижению теплового по
тока стимулирует сокращение полета в атмосфере, т.е. приводит к 
увеличению угла тангажа, что влечет за собой увеличение гравитаци
онных потерь скорости. 

Использование ВРД,  что характерно мя горизонтально стартую
щих М СрВ, также вносит определенную специфику в траекторию 
движения. Для повышения эффективности ВРД траектория движе
ния должна удовлетворять требуемому диапазону скоростных напо
ров при заданных соотношениях высоты и скорости. Это обусловлено 
тем, что тяга и удельный импульс тяги ВРД существенно зависят от 
высоты и скорости полета. С увеличением высоты тяга уменьшается, 
а с увеличением скорости до м�з (мя ТРД) тяга возрастает. Однако 
не всегда падение тяги ВРД при наборе высоты можно компенсиро
вать возрастанием тяги за счет увеличения скорости. Это связано со 
спецификой работы ВРД,  а также с ограничениями по максимально
му скоростному напору. С целью повышения эффективности ВРД не
обходимо, чтобы предельные мя него значения высоты и скорости 
полета достигались, по возможности, одновременно. 

Следует заметить, что даже при <<щадящем•> по отношению к тепло
вым нагрузкам режиме полета нельзя полностью избежать использова
ния теплозащитных покрытий корпуса и крьmьев, что утяжеляет массу 
конструкции. Если учесть еще и утяжеление конструкции из-за осна
щения ускорителя крыльями и шасси, то для реально существующих в 
настоящее время технологий снижение гравитационных потерь благо
даря использованию аэродинамического качества не компенсирует по
терь полезной нагрузки,  вызванных утяжелением конструкции. 
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Таким образом, траектория горизонтально стартующего МСрВ по
сле достаточно короткого горизонтального полета становится подоб
ной траектории одноразовых РКН . 

Маневры орбитальной ступени на участке выведения. Необходи
мость в маневрах на участке выведения может быть вызвана следую
щими обстоятельствами:  

• преодолением ограничений по азимуту пуска; 
• выведением полезной нагрузки на орбиты, плоскость которых 

не проходит через точку старта. 
Последнее обстоятельство может возникнуть при спасении экипа

жа космического аппарата, терпящего бедствие на орбите и лишенно
го возможности самостоятельно вернуться на Землю. 

В обоих случаях осушествление манеров возможно за счет как измене
ния вектора тяги, так и использования аэродинамических сил. Однако 
если в случае маневра за счет изменения вектора тяги это сопряжено с 
большим расходом топлива, то при аэродинамическом маневре в основ
ном используются возможности крылатого аппарата (в первую очередь 
большой подъемной силы), что ЯRЛЯется очень важным их достоинством. 

Маневры самолета-разгонщика после разделения. Разделение между 
самолетом-разгонщиком и второй ступенью в большинстве разраба
тываемых проектов с горизонтальным стартом происходит предполо
жительно при скоростях, соответствующих М =  3 . . .  3 , 5 ,  т.е. на высоте 
около 30 км при больших углах тангажа. При достижении такой ско
рости двигатели первой ступени выключаются, а ускоритель перехо
дит в режим планирующего полета. При этом ускоритель продолжает 
набор высоты, удаляется от стартового комплекса и через некоторое 
время он переводится в режим полета с высоким аэродинамическим 
качеством. Затем выполняется разворот с большим углом крена, в ре
зультате реализуется отрицательная подъемная сила при практически 
сохраняемой дальности от стартового комплекса, т .е .  полет происхо
дит по дуге окружности, в центре которой находится стартовый ком
плекс. Продолжительность полета выбирается такой, чтобы за время 
разворота скорость самолета уменьшилась до дозвуковой , а высота 
снизилась до 1 5  . . .  1 8 км . При этом запас кинетической энергии само
лета, как правило, недостаточен для обеспечения планирующего по
лета до посадочной полосы стартового комплекса, и для ее достиже
ния используются ВРД. На графиках рис. 29.3 представлены измене
ния числа Маха М, высоты Н полета и дальности L от стартового ком
плекса для одного из вариантов самолета-разгонщика. 

При увеличении скорости МСрВ, при которой происходит разде
ление, увеличивается расстояние от точки разделения и от точки мак
симального удаления от стартового комплекса. В таких случаях воз
можна ситуация, когда возвращение самолета-разгонщика на старта-
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Рис. 29.3. Изменения скорости, высоты и дальности полета от стартовою ком
плекса в функции времени 

вый комплекс в планирующем режиме невозможно. Принципиально 
возможны два направления в решении этой проблемы: 

• во-первых, создание посадочных полос по ходу движения МСрВ 
с учетом дальности планирования самолета (крьmатого блока) , опре
деляемой параметрами конца активного участка полета первой ступе
ни и располагаемым аэродинамическим качеством; 

• во-вторых, введение <<моторного>> (ВРД) участка полета: для са
молетов-разгонщиков за счет дополнительных запасов топлива. 

Предпосадочные маневры. Предпосадочные маневры ускорителей 
первых и орбитальных ступеней следует рассматривать раздельно, по
скольку состав и последовательность операций при их возвращении 
различны. Орбитальный блок, располагающий относительно неболь
шим гиперзвуковым качеством (Кг ::::: 0,7 ... 0,9) после одного или не-
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скольких витков на орбите может быть заторможен всего на l 00 . . .  1 50 
мlс и приведен в заданную точку практически без дополнительных за
трат топлива. Ракетный блок первой ступени МСрВ возвращается в 
плотные слои атмосферы на удалении сотен километров от старта и в 
зависимости от схемного решения для его возвращения к месту старта 
могут потребоваться некоторые затраты топлива, или в месте предпо
лагаемой посадки необходимо создание соответствующих посадочных 
площадок с последующей транспортировкой аппарата к месту старта. 

Предпосадочные маневры разгонных блоков ускорителей первых сту
пеней. Для ракетного блока первой ступени двухступенчатого МСрВ 
возможны различные схемы возвращения. В частности , ракетный 
блок без развитых аэродинамических поверхностей (в простейшем 
случае неуправляемый) приземляется (или приводняется) в районе, 
соответствующем баллистическому спуску. Конечный участок такого 
спуска близок к вертикальному, и скорость опускающегося блока с 
достаточной для предварительных оценок точностью может быть оп
ределена из следующей зависимости: 

(29 .5)  

где т - масса разгонного блока после отделения от второй ступени; 
Сх - коэффициент лобового сопротивления; S - характерная пло
щадь; р - плотность атмосферы. 

Для реальных значений нагрузки на мидель (Рм = __!!!__) - 300 . . .  
cxs 

800 кг 1 м 2 вертикальная скорость посадки слишком большая (более 
70 мlс) для сохранения материальной части с целью ее повторного 
использования. Для предпосадочного торможения рассматриваются 
самые различные средства, включая разворачиваемые аэродинамиче
ские поверхности (парашюты, роторные устройства, разворачивае
мые крылья и т.д . ) ,  средства мягкой посадки (шасси, надувные балло
ны) , а также двигатели (в основном вспомогательные, например ВРД 
или РДТТ). Ориентировочные значения посадочных скоростей ,  обес
печиваемые различными средствами спасения , и их относительные 
массы (f.l c.c = тс.с 1 т) представлены в табл. 29. 1 .  

Если ракетный блок обладает даже ограниченной возможностью ма
невра, то можно осуществить вертикальную или горизонтальную посад
ку на заранее подготовленную площадку, что повышает сохранность ус
корителя, но удорожает и утяжеляет средства его спасения и увеличивает 
соответственно цикл ее окупаемости. С такой площадки ракетный блок 
может бьггь доставлен на космодром специальным транспортным сред
ством либо после дозаправки топливом самостоятельно. 
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Таблица 29. 1 

Характеристики средств торможения и посадки 

Средства торможения и посадки Скорость при- J.lc c земления, мjс 

Парашют + ДУ + средства мягкой посадки 3 . . .  5 0 , 1 5  . . .  0 ,20 

Парашют + средства мягкой посадки 3 . . .  1 0  0, 1 5  . . .  0,30 

ВРД + шасси 2 . .  .4 О, 1 8  . . .  0 ,22 

Парапланер + шасси 0 . . .  2 0 , 1 0  . . .  0 , 1 2  

Ротор + шасси 0 . . .  2 0, 10  . . .  0 , 1 7  

ПВРД (посадочный ВРД) 0 . .  .4 0 , 1 0  . . .  0 , 1 8  

Если предусмотреть определенный запас топлива ракетного блока, 
то его возврат на космодром после разгона и отделения от орбиталь
ной ступени может быть осуществлен без промежуточной посадки 
либо <<ПО самолетному>> типу, с использованием ВРД (маршевых или 
специально предусмотренных только для возвращения) ,  либо <<ПО ра
кетному» , когда сразу после отделения от орбитальной ступени ракет
ный блок разворачивается в обратную сторону и его двигатели обес
печивают перелет в район космодрома, где он приземляется либо вер
тикально, на тяге своих двигателей, либо горизонтально, «ПО самолет
ному» (если у него предусмотрены крылья).  Возвращение ракетного 
блока 1 ступени без промежуточной посадки уменьшает расходы на 
создание специальных площадок и транспортировку на космодром, а 
также не накладывает ограничений на азимут пуска и резко повышает 
оперативность использования МСрВ,  но снижает их массовую отдачу 
(из-за топлива для возвращения в район космодрома).  

Существенного снижения расходов топлива на обеспечение пред
посадочного маневра и на саму посадку можно достичь благодаря ис
пользованию для его реализации развитых аэродинамических поверх
ностей. У крылатого ускорителя предпосадочный маневр и посадка 
будут осуществляться <<ПО самолетному>> типу. Но развитые аэродина
мические поверхности могут сочетаться не только с самолетными 
схемами МСрВ,  но и с баллистическими аппаратами. При этом воз
>.tожны самые разнообразные схемы аэродинамических поверхностей 
(гибкое крыло, разворачиваемое крыло, параплан и т .п . ) .  Одним из 
примеров использования таких аэродинамических поверхностей яв
ляется поворачивающееся крыло ракетного блока << Байкал•> 
(рис. 29.4) , разрабатываемого в рамках программы <<Ангара•> . В по
следнем случае скорость, при которой он отделяется от второй ступе-
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Рис. 29.4. Схема маневра крылатою ускорителя при возвращении к месту посадки 
(на примере крылатою ускорителя «Байкал») 

ни,  достаточно высока, и, следовательно, удаленность от стартового 
комплекса такова, что для возвращения к месту старта даже при нали
чии крыла необходим <<моторный>> участок, для чего в составе этого 
ускорителя предусмотрен ВРД и соответствующий запас топлива. 

Орбитальные маневры. Из всех видов орбитальных маневров по
ворот плоскости орбиты является наиболее важным и энергоемким. 
В частности, благодаря повороту плоскости орбиты можно обеспе
чить пролет над нужной точкой на Земле. 

Такой маневр может быть осуществлен как баллистическим аппа
ратом, так и крылатым,  но в первом случае расход топлива значитель
но больше. Его величина определяется по следующей формуле: [ 2 . ы] V SШ -

Jl т  = 1 - ехр 2 , 
fул 

(29.6) 

где Jl т  - относительная масса топлива, необходимого для реализации 
маневра; v - скорость в начале маневра; Ы - изменение угла наклона 
плоскости орбиты в процессе маневра. 

Крылатым МСрВ осуществление этого маневра намного эконо
мичнее. 
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Для этого он начинает входить в атмосферу в любой точке орбиты 
и в атмосфере (в верхних слоях) начинает разворот с использованием 
управления по крену до тех пор, пока направление полета не совпадет 
с плоскостью новой орбиты, проходящей через заданную точку, а за
тем,  по необходимости , крьmатый аппарат может вернуться на рабо
чую орбиту или осуществить посадку. 

Предпосадочные маневры орбитальных ступеней осуществляются, 
чтобы обеспечить сход аппарата с орбиты ИСЗ в определенной точке 
и с заданными кинематическими параметрами и чтобы реализовать 
приземление в намеченной точке и с необходимой точностью. 

Один из маневров предназначен для изменения плоскости орбиты 
с целью совмещения плоскости орбиты возвращающегося аппарата с 
плоскостью новой орбиты, проходящей через точку посадки. Этот 
маневр подобен выщеупомянутому орбитальному маневру по измене
нию плоскости орбиты. 

Кроме маневра, обеспечивающего смену наклонения орбиты, с 
помощью аэродинамических сил крьmатый МСрВ может осуществ
лять маневр в плоскости орбиты, управляя временем схода с орбиты. 
Этот маневр начинается со входа в атмосферу в любой точке орбиты, 
а затем ,  за счет изменения угла атаки, формируется соответствующая 
подъемная сила с тем,  чтобы удерживать аппарат на круговой или 
близкой к круговой орбите в атмосфере Земли. Далее в некоторой 
точке траектории начинается собственно спуск в атмосфере или,  по 
необходимости, аппарат выходит из атмосферы с тем ,  чтобы войти в 
нее в другом районе. 

Дальность планирования с момента схода с орбиты можно вычис
лить по следующей приближенной формуле 

Lпл = 1 3  ВООК. [км]; (29.7) 

время планирования по приближенной формуле 

tпл = 23ООК. [с], (29 .8)  

где К г - гиперзвуковое аэродинамическое качество. 
Кръmатый аппарат целесообразно также использовать для осущест

вления бокового маневра (из плоскости орбиты) при посадке. Если 
вертикальный маневр позволяет варьировать продольной дально
стью, то горизонтальный маневр - боковым отклонением. Горизон
тальный маневр позволяет осуществить посадку на посадочную поло
су, удаленную в боковом направлении от плоскости орбиты, с кото
рой аппарат сходит. 

Предельное боковое отклонение, т.е .  размер зоны возможной по
садки, зависит от величины аэродинамического качества. Боковое от-
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клонение можно определить с помощью следующей приближенной 
зависимости : 

Lrxж = 1 400К: 5 [км]. (29.9) 

Многообразие возможных схемных рещений , содержащих самые 
разнообразные компоненты современных ракетных и авиационных 
технологий , существенно усложняет (если сравнивать с традицион
ными,  одноразовыми РКН) задачу их разработки и не позволяет 
сформулировать универсальную методику их проектирования . Тем не 
менее , опыт, накопленный в авиационно-космической технике за по
следние 30-40 лет (этап активных теоретических и эксперименталь
ных исследований и практического использования СрВ с повторно 
используемой материальной частью) , позволяет определить направ
ления как в части проектных разработок МСрВ самых разных схем
ных рещений,  так и в части экспериментальных работ по созданию 
экономически эффективных перспективных МСрВ. 

Общая постановка задачи о выборе проектных параметров МСрВ, 
как и для любой сложной технической системы, в соответствии с сис
темотехническим взглядом на проектирование не будет отличаться от 
подобной постановки задачи для одноразовых СрВ. 

Выбор параметров подчиняется условию достижения экстремума. 

extrK( X, Y) ,  (29. 1 0) 

где , как и при исследовании одноразовых СрВ,  У(у 1 ,  . . . , у Р ) -

вектор технического задания ,  элементы которого представляют 
собой количественные и качественные требования к системе;  
Х(х1 , . . .  , Xn , xn+ J > . . .  , xN ) - вектор оптимизируемых переменных 
(синтезируемых компонентов) системы.  

Рещение задачи ,  в первую очередь, зависит от  адекватности мате
матической модели ,  содержащей выщеприведенные переменные и 
функции ,  синтезируемой системе и целям конкретных исследований. 

В частности,  при выборе проектных параметров в процессе фор
мирования облика аппарата на этапе технических предложений кри
терий должен выбираться в виде , согласованном с критерием эффек
тивности надсистемы, т.е. комплекса в целом. При сравнительном 
анализе обычно используются различные критерии.  Если остановить
ся на монокритериальных оценках, то перечень критериев будет 
включать как относительные (удельные) показатели соверщенства 
М СрВ, так и абсолютные (размерные). Так как разработка МСрВ 
инициирована желанием достичь, прежде всего, экономической эф
фективности, то главенствующую роль играют критерии в стоимост
ном выражении, в частности : 
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• стоимость программы транспортировки определенного объема 
грузопотока 

(29. 1 1 ) 

где Сраз - стоимость разработки; Сизг - стоимость изготовления; 
Сэкс - стоимость эксплуатации; n - число пусков; т - количество ап
паратов для реализации программы пусков; 

• удельная стоимость выведения 

(29. 1 2) 

где стоимость пуска 

(29. 1 3) 

n - число пусков, на которое рассчитан аппарат (ресурс) . 
Кроме того, для оценки вариантов МСрВ иногда полезными могут 

быть и традиционные для РКН критерии, в частности: 
относительная масса полезного груза 

(29 . 14) 

или относительная сухая масса 

(29. 1 5) 

где ll n  г ,  т сух , т0 - масса полезного груза, <<сухая>> масса и стартовая 
масса соответственно. 

Состав параметров, которые определяют <<объем>> математической 
модели анализируемых объектов ,  и состав проектных параметров 
МСрВ в связи с появлением несвойственных одноразовым аппаратам 
элементов (элементов самолетной схемы, элементов систем посадки 
и т.д . ) ,  используемый для проектно-баллистического анализа в про
цессе их выбора, существенно расширится за счет включения в мо
дель движения уравнений, описываюших движение крьmатых блоков 
на разных участках полета (при выведении, при спуске в атмосфере, в 
процессе приземления и т.д . ) ,  а также при учете зависимостей, харак
теризующих массовые, геометрические , стоимостные и другие харак
теристики таких блоков. Примерам дополнения к модели движения 
может быть модель спуска в атмосфере. Ниже представлена модель 
масс для МСрВ самолетной схемы, которая может быть использована 
при проектно-баллистическом анализе совместно с моделью масс , 
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рассматриваемой ранее для одноразовых РКН. Рассматриваться будут 
только соотношения, характерные для верхних крылатых блоков и 
одноступенчатых аппаратов самолетной схемы. Исключение из моде
ли масс самолетов-разгонщиков объясняется тем,  что в ближайшей 
перспективе в качестве таковых будут в основном рассматриваться 
существующие тяжелые самолеты. 

Стартовая масса блока самолетной схемы может быть представле
на следующими компонентами:  массой полезного груза, конструк
ции, тепловой защиты, шасси, оборудования и экипажа, основной 
ДУ, вспомогательной ДУ, топлива для основной ДУ и топлива для 
вспомогательной ДУ соответственно, т.е. 

Приведя это уравнение к форме с удельными параметрами делени
ем каждой компоненты на стартовую массу, можно получить зависи
мость для относительной массы полезного груза: 
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f.1 n. r 

(29. 1 7) 

где 1-lт 
т';'Н + т:сn 
---'--.....:....- - относительный суммарный расход топлива; 

т 1-l �oc = __ ш_ - относительная масса шасси; 
тnос 

qк = 
ткон - удельная масса 1 м2 конструкции; 
SCM 

Sсм - площадь смачиваемой поверхности; 
Sx - характерная площадь аппарата; 

qт.з 
= 

тт
.
з - удельная масса 1 м2 тепловой защиты; 

SCM 
Р. n0 = --0 

- - начальная тяговооруженность; 
gо то 

т осн 
f.1 r:.: = ;�У - относительная масса двигательной установки; 

т
•сn 

f.1 �с� = � - относительная масса вспомогательной ДУ. 
то 



Следует иметь в виду, что приведеиные выше удельные параметры 
в зависимости от уровня технологии и опыта меняются как в проuес
се создания,  так и далее при разработке модификаuий аппарата под 
конкретные задачи . 

Сравнительный анализ различных вариантов схемных решений 
весьма затруднителен, прежде всего из-за отсутствия достаточно дос
товерных математических моделей , разработка которых является са
мостоятельной проблемой . Тем не менее , результаты многочислен
ных исследовательских работ в этом направлении позволяют судить о 
некоторых тенденuиях, представляюших интерес при принятии ре
шений. Ниже рассмотрены в качестве примеров эти тенденuии отно
сительно выбора некоторых характерных проектных параметров. 

Выбор количества ступеней, как уже отмечалось выше, практиче
ски сводится к вариантам двухступенчатых МСрВ, а в более дальней 
перспективе это будет выбор между двухступенчатыми и одноступен
чатыми вариантами . Как и для одноразовых СрВ, экономичность 
МСрВ неизменной стартовой массы с количеством ступеней более 
двух снижается, несмотря на возрастание массы полезного груза. Это 
имеет очевидное объяснение :  с увеличением количества ступеней 
возрастает количество ускорителей при некотором снижении массы 
топлива, но, поскольку удельные затраты на конструкuию существен
но превышают затраты на топливо, возрастание общих затрат на за
пуск опережает прирост массы полезного груза. 

Соотношение масс ступеней и связанное с ним соотношение долей 
скорости, сообщаемых ступенями, в uелом определяется закономерно
стями, рассмотренными ранее для одноразовых СрВ, т.е. для <<идеальных•> 
условий без каких-либо ограничений, при равенстве энергетического со
вершенства двигателей и массового совершенства конструкuии доли ско
ростей будут равными. Изменение совершенства ступени (энергетическо
го или массового) повлечет за собой перераспределение долей скорости в 
полъзу ступени с более высоким совершенством. В этой связи в схемах 
МСрВ с крьmатой первой ступенью наблюдается теНденuия к снижению 
обеспечиваемого ею приращения скорости, так как в противном случае за 
счет необходимой теплозащиты, масса которой будет увеличиваться с уве
личением скорости разделения, топлива на возврат и др. , стартовая масса, 
сложность и стоимость аппарата будут возрастать. 

Начальная тяговооруженность, подчиняясь в uелом закономерно
стям, характерным для одноразовых СрВ, при переходе к схемам с го
ризонтальным стартом будет несколько отличаться от значений,  ха
рактерных для вертикально стартующих МСрВ. 

Для оuенки этой тенденuии рассмотрим дифференuиальное урав
нение движения аппарата в атмосфере в скоростной системе коорди
нат со следующими допущениями : 
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• аэродинамическое качество максимально на всех участках полета; 
• тяга двигателя направлена вдоль продольной оси; 
• центробежные силы незначительны по сравнению с силами тяги 

и аэродинамическими силами;  

т
dv 

= Р - Х - тg sin e df а ' 

de 
т - = Уа - тgcos e, 

dt 

(29. 1 8) 

где Р = пg0 т0 - тяга; т =  f.Шlo - текущая масса; Х а , Уа - сила лобово
го сопротивления и аэродинамическая подъемная сила, соответственно. 

Полагая, что 
de 

= О, а Ха 
Уа 

, после простых преобразований cиc-dt к 
тема (29. 1 8) сведется к следующему уравнению: 

dv 1 1 е · е  
- = п0 g- - - gcos - g sш , dt f.! к 

у 
где К = _а - аэродинамическое качество. 

Х а  

(29. 1 9) 

Интегрирование уравнения (29. 1 9) и некоторое упрощение,  свя
занное с неучетом потери скорости на изменение высоты полета, 
приводит к решению 

- v 
где v к = - . 

/уд 

f.! - 1  f.! - 1  v к = -lllf.! к + _к -cos e + _к - sin e, 
по Ка по 

(29.20) 

Дифференцируя (29. 20) и приравнивая полученное выражение 
нулю, а затем ,  решая его относительно п0 , получим зависимость для 
определения оптимальной тягавооруженности из условия наиболь
шей скорости при заданной массе полезного груза (что соответствует 
условию наибольшей массы полезного груза при фиксированной ко
нечной скорости) : 

по = J:2_[ 1 + 1 + 
4К '  1 - f.! к )• 

2 К '  
У ду 

f.! к 

где К ' = К -
1

- + K sine. 
cos e 
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Самостоятельной проблемой является выбор аэродинамического ка
чества крылатых ускорителей ( самолетов-разгонщиков и крьшатых раз
гонных блоков) и орбитальных самолетов. Для самолета-разгонщика это 
относится, в первую очередь, к дозвуковому аэродинамическому качест
ву, величина которого связана с обеспечением условий взлета дЛЯ гори
зонтально стартующих МСрВ или условий обеспечения планирующего 
полета к месту посадки вертикально стартующего аппарата. Для орби
тального самолета это относится, в первую очередь, к гиперзвуковому 
аэродинамическому качеству, величина которого связана с <<комфортно
стью» условий спуска и маневренностью, а величина дозвукового аэро
динамического качества - с обеспечением условий посадки. 

В заключение следует заметить, что выбор состава основных про
ектных параметров является самостоятельной задачей и зависит от 
схемного решения аппарата и условий его разработки (в первую оче
редь ограничений) . При любом составе , выбранном из условия суще
ственности их влияния на характеристики аппарата и критерии при
нятия решения ,  остальные параметры, не вошедшие в состав основ
ных проектных параметров, также в определенной степени влияют на 
характеристики, однако их влияние пренебрежимо мало на фоне не
определенности исходных данных, неопределенности условий экс
плуатации и т.д. Но прежде чем исключить такие параметры из соста
ва основных проектных параметров,  их «несущественностм должна 
быть тем или иным образом обоснована. Кроме того, такие парамет
ры могут быть предметом анализа и выбора на последующих этапах 
разработки . 
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УСЛОВНЫЕ СОКРАЩЕНИЯ 
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ции 
- межконтинентальная баллистическая ракета 
- монтажно-испытательный комплекс 
- международная космическая станция 
- Министерство обороны 
- многоразовое средство выведения 
- межорбитальный транспортный аппарат 
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- средство выведения 
- система управления 
- система управления расходованием топлива 
- техническое задание 
- техническая система 
- тактико-техническое задание 
- технический комплекс РН 
- технический комплекс РКН 
- тактико-технические характеристики 
- углеводородное горючее 
- удлиненный кумулятивный снаряд 
- электронно-вычислительная машина 
- электроракетный двигатель 
- ядерный ракетный двигатель 
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