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Предметом исследования настоящей работы являются траекторные характеристики испы-

тательной баллистической ракеты (ИБР) дальнего действия. 

Цель исследования – повышение возможностей ИБР по разведению объектов испытаний (ОИ). 

При этом в качестве обобщенной количественной меры данного повышения принят запас топлива 

ступени разведения (СР), расходуемого на разведение ОИ. 

Поставлена и численно-аналитически решена проектно-баллистическая задача рационализации 

распределения имеющегося топлива СР ИБР между следующими основными характерными участ-

ками её полета: компенсации недолета последней маршевой ступени; разворотов с последующей 

угловой стабилизацией, отхода и увода; отделения ОИ (участок разведения). 

В результате показано, что без снижения качества выполнения задач пусков ИБР допустимо 

перераспределение расходуемого топлива СР между данными участками относительно распреде-

ления для штатной баллистической ракеты (ШБР), приводящее к существенному увеличению его 

запаса, расходуемого на участке отделения ОИ (при полете по баллистической вертикали). 

При этом достигается цель исследования – повышаются возможности ИБР по разведению ОИ, 

что, при непосредственном планировании пусков, может выражаться в увеличении количества 

и / или суммарной массы ОИ и/или увеличении скоростных или временных интервалов в порядке по-

следовательного отделения ОИ. 

В приведенных численных примерах (использующих в качестве ИБР переоборудованную трех-

ступенчатую ШБР) также прослеживается существенная зависимость количества приращения 

топлива СР, расходуемого на участке отделения ОИ, от следующих траекторных условий испы-

тательных пусков (соответствующие исходные данные (ИД) для расчетов заимствованы из ранее 

опубликованной работы автора): протяженности трассы; кинематических параметров выведе-

ния в момент начала автономного полета СР, определяемых задачей пуска. 

В ходе исследования применены методы теории полета и проектной баллистики ракет дальне-

го действия. 

В качестве заключения можно отметить, что рассмотренные задача и методы её решения мо-

гут быть полезны (естественно, с учетом проведения необходимых специализированных дорабо-

ток) в работах уровня исполнительной баллистики при планировании и оценке результатов пусков 

ИБР. 

 

Ключевые слова: рациональное распределение количества топлива, ступень разведения, испы-

тательная баллистическая ракета. 
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The subject of this study is the trajectory characteristics of the long-range test ballistic missile (TBM). 

The purpose of the study is to increase the capabilities of TBM in separating test object (TO). At the 

same time, as a generalized quantitative measure of this increasing the post-boost vehicle (PBV) fuel re-

serve consumed for separation of TO is taken. 

The design-ballistic task of rationalizing the distribution of the available fuel of the TBM DS between 

the following main characteristic section of its flight has been set and numerically and analytically solved: 

 final sustainer stage underperformance compensation; turns with subsequent angular stabilization, re-

treats and lead away; TO disconnection (separation section). 

As a result, it is shown that without reducing the quality of TBM launch tasks, it is permissible to redis-

tribute the consumed fuel of the PBV between these section relative to the distribution for a standard ballis-

tic missile (SBM), leading to a significant increase in its reserve consumed in the section of disconnection 

of the TO (when flying along the ballistic vertical). 

At the same time, the purpose of the study is achieved – the capabilities of the TBM in the separation of 

the TO are increased, which, while direct planning of launches is evaluating, can be expressed in an in-

crease in the number and/or total mass of the TO and/or an increase in speed or time intervals in the order 

of sequential disconnections of the TO. 

The given numerical examples (using a converted three-stage SBM as a TBM) also show a significant 

dependence of the amount of fuel increment of the PBV consumed at the TO disconnections of the trajec-

tory conditions of test launches (the corresponding initial data (ID) for calculations are borrowed from the 

author’s previously published work): length of the route; kinematic parameters of launch at the moment of 

independent PBS flight beginning determined by the launch task. 

During the study, methods of flight theory and design ballistics of LR missiles were used. 

As a conclusion, it can be noted that the considered task and methods for its solution can be useful (of 

course, taking into account the necessary specialized improvements) in works of the executive ballistics 

level when planning and evaluating the result of TBM launches. 

 

Keywords: rational distribution of fuel quantity, post-boost vehicle, test ballistic missile. 

 

1. Введение 

Настоящая работа посвящена вопросу обоснования рационального распределения количест-

ва топлива, расходуемого СР ИБР дальнего действия (переоборудываемой из ШБР [1]) на ха-

рактерных участках её полета. 

Целью такой работы является повышение возможностей ИБР по разведению типовых бал-

листических ОИ [2] (под возможностями разведения понимается количество и/ или суммарная 

масса ОИ и/ или интервалы в порядке последовательного отделения ОИ. Стремление же повы-

сить данные возможности естественным образом связано с желанием максимизировать эконо-

мическую отдачу от использования ИБР [1]). 

Намеченная цель достигается при следующих основных положениях и ограничениях: 

– под повышением располагаемых возможностей разведения понимается увеличение массы 

топлива, расходуемого при разведении ОИ на участке отделения ОИ от СР [3]; 

– с учетом принципиальных различий между идеологией построения траекторий ШБР 

(обеспечение попадания в заданную точку прицеливания (ТПр) с заданной точностью и  
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в заданное время) и ИБР (обеспечение выведения испытываемых ОИ с обеспечением заплани-

рованных уровней механических или тепловых нагружений на атмосферном пассивном участке 

траектории [4]), в настоящей работе прорабатывается идея экономии топлива СР ИБР при ком-

пенсации недолета последней маршевой ступени относительно ТПр; 

– реализуется данная идея за счет неполной компенсации вышеуказанного недолета (в общем 

случае, возможно, и перелета) компенсацией его только в проекции на λ-направление с расшире-

нием множества на поверхности Земли, на которое осуществляется наведение СР [2], с общепри-

нятой ТПр [5] до некоторой линии прицеливания (ЛПр), ориентированной по оси естественной 

дальности целевой системы координат [6], с центром в ТПр (при этом допустимая длина ЛПр оп-

ределяется исходя из требований по безопасности и информативности пуска с учетом размеще-

ния на местности траекторных средств получения информации [7]; условий обеспечения требуе-

мой точности работы данных траекторных средств [8; 9]; обширности и доступности территорий, 

подлежащих обязательному обследованию и оповещению перед пуском [7]). 

О ранее опубликованных работах других авторов, посвященных подобным исследованиям, 

автору настоящей статьи не известно. 

Далее в статье: 

– в разделе 2 приведено описание используемых модельных ИД и математических моделей; 

– в разделе 3 сформулирована постановка задачи и изложены методы её решения; 

– в разделе 4 приведены примеры решения поставленной задачи; 

– в разделе 5 приведено заключение о проделанной работе. 

 

2. Используемые ИД и математические модели 

Настоящая работа больше относится к направлению проектной баллистики, чем к направле-

нию баллистики обеспечения пусков (в терминологии [10; 11]), в связи с чем использование 

относительно простых математических моделей полета призвано повысить как наглядность ис-

следований (не внося излишних сложностей чисто технического характера в восприятие мате-

риала), так и общность достигнутых результатов. С этой целью в статье приведены численные 

примеры. При желании читателем может быть проведено самостоятельное наращивание степе-

ни подробности используемых математических моделей. 

2.1. Описание модельных ИД в части ШБР: 

– максимальная прицельная дальность стрельбы 10000,0 км [12]; 

– максимальный недолет (разумеется, по некоторому достаточно высокому уровню вероят-

ности [6]) последней маршевой ступени по кажущейся скорости ΔWгар = 70,3 м/с [12]; 

– СР отделяет все ОИ на одном участке движения в направлении баллистической вертикали 

(ν-направление) [6] (при этом осуществляется трехпараметрическое терминальное наведение на 

плановые геодезические ТПр и полное полетное время [2]); 

– совокупность ОИ имеет общую массу mОИ; 

– полный запас топлива двигательной установки СР с начальной массой mСР = 525,5 кг [12] 

составляет ωпол = 25,62 кг [12] и представляется в виде суммы [10; 12] 

пол гар р+отх уоω ω ω ω   ,                                                       (1) 

где гарантийные запасы топлива [6; 12], расходуемые на компенсацию ΔWгар, вычисляются по 

формуле 

гар СР

гар

1

ω ,
cos(α)

W m

J

 



                                                             (2) 

расходы на разворот СР на ν-направление, её стабилизацию, отход и увод СР от последнего от-

делившегося ОИ задаются постоянными и равными ωр+отх = 4,49 кг [12]; 

– расходы на обеспечение отделения ОИ в заданном порядке ωуо [12] вычисляются по фор-

муле (1); 
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– масса СР представляется в виде суммы [12] 

СР ОИ ПЛ СУ КСР КДУ пол1,1 ( ω ).m m m m m m                                         (3) 

2.2. Описание модельных ИД в части ИБР: 

– задаются кинематические параметры траектории в момент tк окончания работы двигатель-

ной установки последней (3-й) маршевой ступени и начала работы двигательной установки СР 

в следующем объеме: 

Vк – модуль земной скорости; 

θк – угол наклона земной скорости к местному горизонту; 

hк – высота над поверхностью Земли; 

φк – угловая дальность от точки старта до подспутниковой точки; 

φпол – угловая дальность от точки старта до ТПр; 

– используется «импульсный» подход [13] в пространстве кажущихся скоростей для расчета 

конечных параметров полета СР на основе заданных конечных параметров полета последней 

маршевой ступени; 

– значение ωр+отх заимствуется от ШБР; 

– задается новое значение массы совокупности испытываемых ОИ mОИ. 

 

3. Постановка задачи и методы её решения 

3.1. Для ИД, приведенных в подразделе 2.2, задача состоит в получении количественной 

сравнительной оценки ωуо: 

– с полной компенсацией недолета последней маршевой ступени (идеология построения 

траектории ШБР); 

– с неполной компенсацией недолета последней маршевой ступени (идеология построения 

траектории ИБР). 

3.2. Для решения поставленной задачи используются два метода: 

– метод А – компенсация промаха последней маршевой ступени ИБР производится только  

в проекции на λ-направлении (т. е. осуществляется двухпараметрическое терминальное наведе-

ние на плановые геодезические ТПр [2]); 

– метод Б – наведение СР на ЛПр (более точно применительно к практическим приложениям – 

например, на граничную точку ЛПр или ближайшую к ТПр достижимую точку ЛПр в зависи-

мости от фактически реализовавшегося недолета), в результате чего уменьшается величина 

компенсируемого промаха последней маршевой ступени λ-направления. 

Естественно, что рациональное применение данных методов является последовательным: 

– сначала метод А; 

– затем метод Б (в совокупности с ранее примененным методом А). 

В ходе применения метода А: 

– проводится расчет максимального недолета последней маршевой ступени в проекции  

на λ-направление: 

гар,λ гар λ кcos(θ θ );W W                                                         (4) 

– определяется соответствующий гарантийный запас топлива: 

гар,λ СР

гар,λ

1

ω ;
cos(α)

W m

J

 



                                                            (5) 

– определяется новое значение массы топлива, расходуемого на участке отделения: 

уо,λ пол гар,λ р+отхω ω ω ω .                                                        (6) 

В ходе применения метода Б: 

– задается допустимая ЛПр [–LЛПр; LЛПр] с ТПр в точке в 0; 
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– вычисляется по первой формуле (3.9) источника [14] по значениям Vк, θк, hк, φк, и φпол  

частная баллистическая производная ∂L/∂Vк  (в настоящей работе она используется при оценке 

приращения дальности на пассивном участке траектории. Как видно, при этом предполагается 

упрощенный учет его атмосферной части, что, однако, является достаточным для проектно-

баллистического уровня расчетов. Более точный расчет данной производной или полный отказ 

от её использования за счет выполнения непосредственного интегрирования уравнений движе-

ния ОИ с учетом зависимости метеопараметров атмосферы от геодезических координат и меся-

ца года целесообразно выполнять при подготовке данных на пуски); 

– определяется допустимая величина не компенсируемого промаха последней маршевой 

ступени: 

ЛПр
к

к

δ ;
L

W
L

V






                                                                (7) 

– определяется её проекция на λ-направление: 

гар,λ гар λ кδ δ cos(θ θ );W W                                                         (8) 

– компенсируемый промах в проекции на λ-направление уменьшается на допустимую вели-

чину:  
*

гар,λ гар,λ гар,λδ ;W W W                                                           (9) 

– корректируется гарантийный запас топлива: 

*
гар,λ СР*

гар,λ

1

ω ;
cos(α)

W m

J

 



                                                         (10) 

– определяется скорректированное значение массы топлива, расходуемого на участке отде-

ления: 
* *
уо,λ пол гар,λ р+отхω ω ω ω .                                                      (11) 

Сравнение схем полета СР ШБР и СР ИБР без использования ЛПр проиллюстрировано 

на рис. 1. Схема полета СР ИБР при введении ЛПр приведена на рис. 2. 
 

 
 

Рис. 1. Схемы полета СР (серым цветом) ШБР (слева) и ИБР (справа) без ЛПр 
 

Fig. 1. Flight diagrams of SBM (left) and TBM (right) PBV (grey) without targeting line 
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Рис. 2. Схема полета СР (серым цветом) ИБР с ЛПр 

 

Fig. 2. Flight diagrams of TBM PBV (grey) with targeting line 

 

4. Решение задачи на примере модельных ИД 

4.1. Пример 1: стрельба ИБР на полигонную дальность 2000,0 км с траекторными парамет-

рами в момент tк [15]: 

Vк = 5676,6 м/с; 

θк = –18,9°; 

hк = 250847,1 м; 

φк = 12,39°; 

φпол = 17,99°. 

Задается новое значение mОИ = 331,3 кг (на 100,0 кг больше исходного значения для ШБР 

[12]). 

Задается LЛПр = 1,0 км. 

Результаты расчетов приведены в табл. 1. 

Таблица 1 

Результаты расчетов для примера 1 
 

Идеология ИБР 
 Идеология ШБР 

Метод А Методы А и Б 

Компенсируемый недо-

лет, м/с 

ΔWгар = 70,3 

(ИД раздела 2) 

ΔWгар,λ = 12,1 

(по формуле (4)) 

ΔW
*

гар,λ = 8,5 

(по формулам (7, 8, 9)) 

Гарантийный запас топ-

лива СР, кг 

ωгар = 19,75 

(по формулам (3, 2)) 

ωгар,λ = 3,40 

(по формуле (5)) 

ω
*

гар,λ = 2,39 

(по формуле (10)) 

Топливо, расходуемое на 

отделение, кг 

ωуо = 1,38 

(по формуле (1)) 

ωуо,λ = 17,73 

(по формуле (6)) 

ω
*

уо,λ = 18,74 

(по формуле (11)) 

 

Из табл. 1 следует, что для принятых ИД: 

– применение метода А позволяет существенно (в 12,85 раза) увеличить ωуо ; 

– дополнительное применение метода Б позволяет увеличить ωуо ещё в 1,06 раза. 

4.2. Пример 2: стрельба ИБР на полигонную дальность 6000,0 км с траекторными парамет-

рами в момент tк [15]: 

Vк = 5680,6 м/с; 

θк = 11,47°; 

hк = 644904,6 м; 

φк = 9,08°; 

φпол = 53,96°. 
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Задается новое значение mОИ = 281,3 кг (на 50,0 кг больше исходного значения для ШБР [12]). 

Задается LЛПр = 4,0 км. 

Результаты расчетов приведены в табл. 2. 
 

Таблица 2 

Результаты расчетов для примера 2 
 

Идеология ИБР 
 Идеология ШБР 

Метод А Методы А и Б 

Компенсируемый недо-

лет, м/с 

ΔWгар = 70,3 

(ИД раздела 2) 

ΔWгар,λ = 63,3 

(по формуле (4)) 

ΔW
*

гар,λ = 62,0 

(по формулам (7, 8, 9)) 

Гарантийный запас топ-

лива СР, кг 

ωгар = 18,04 

(по формулам (3, 2)) 

ωгар,λ = 16,25 

(по формуле (5)) 

ω
*

гар,λ = 15,9 

(по формуле (10)) 

Топливо, расходуемое  

на отделение, кг 

ωуо = 3,09 

(по формуле (1)) 

ωуо,λ = 4,88 

(по формуле (6)) 

ω
*

уо,λ = 5,23 

(по формуле (11)) 

 

Из табл. 2 следует, что для принятых ИД: 

– применение метода А позволяет увеличить ωуо в 1,58 раза; 

– дополнительное применение метода Б позволяет увеличить ωуо еще в 1,07 раза. 

 

5. Заключение 

Из изложенного следует, что поставленная цель исследований достигнута, а именно: 

– решена проектно-баллистическая задача реализации рационального распределения расхо-

дуемого топлива СР ИБР; 

– разработан двухэтапный метод повышения возможностей ИБР по разведению ОИ. 

Предлагаемый двухэтапный метод позволяет существенно (до нескольких раз) увеличить 

располагаемый запас топлива СР, предназначенный для разведения ОИ. 

Рассмотренная задача и предложенные методы её решения могут быть, с необходимыми 

специализированными доработками (например, с учетом районов падения отделяемых частей 

ИБР по конкретной трассе пусков [16, 17]), использованы в работах уровня исполнительной 

баллистики при планировании и оценке результатов пусков ИБР дальнего действия. 
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