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ПЕРЕДМОВА 

 

На сьогоднішній день на допомогу студентам спеціальності «Проектування 

комплексів РКЛА» можна запропонувати доволі великий список літератури з 

проектування ЛА. Тим не менше в цьому списку поки що відсутня навчально-

методична література з виконання курсових проектів. Запропонований 

користувачам посібник виконано у вигляді послідовного набору алгоритмів, 

побудованих за наступним планом: мета розрахунку, перелік робіт, вихідні дані і 

обмеження на проектування, блок-схема алгоритму розрахунку, додаткова 

інформація, що представлена у вигляді формул, таблиць, графіків та інших даних. 

Така побудова дозволяє формалізувати основні розділи курсового проекту в 

рамках САПР, що дає можливість реалізувати їх на ЕОМ. 
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1. Вибір принципової та конструктивно-компоновочної схем ЛА 

1.1. Вибір принципової схеми ЛА. 

 

Під принциповою схемою ЛА розуміють сукупність принципів 

функціонування ЛА і його основних систем при пуску, в польоті та в процесі 

виконання поставленої задачі. 

При виборі та обґрунтуванні принципової схеми необхідно виконати 

наступний перелік робіт. 

1. Вибрати критерій проектування ЛА. 

2. Визначити склад корисного вантажу (КВ). 

3. Вибрати засіб формування порядку руху КВ до місця призначення. 

4. Вибрати засіб керування польотом та склад системи керування (СК). 

5. Вибрати засіб створення керуючих зусиль і тип органів керування (ОК). 

6. Вибрати засіб розгону ЛА на АДТ (активній ділянці траєкторії). 

7. Вибрати тип компонентів палива (КП) та двигунної установки (ДУ), засіб 

подачі КП. 

8. Вибрати засіб пуску ( тип старту, якщо він не обумовлений у вихідних 

даних - ВД). 

9. Вибрати засоби відокремлення відпрацьованих маршових розгінних 

блоків і КВ. 

В якості ВД при виборі принципової схеми можуть служити дальність 

польоту до точки призначення L або висота кругової орбіти H, вага корисного 

вантажу GКВ, об’єм транспортно-пускового контейнера (ТПК)V0, діаметр носія D, 

допустиме відхилення точки виведення від точки призначення[ΔL або ΔH], 

вірогідність досягнення точки призначення W,тип старту, тип КП, нахил орбіти i, 

час готовності до пуску τ0 , час експлуатації носія τе , допустима вага носія G0, 
допустима довжина носія lр, температурний інтервал експлуатації Tе, живучість 

ЛАPж , надійність пуску H , вірогідність вирішення поставленої задачі та інші. 

Прикладом ВД можуть слугувати варіанти, приведені в таблиці 1.1. 

Блок-схема алгоритму вибору принципової схеми представлена на рис.1.1 

(дивись на сторінці 14). 

При виборі принципової схеми слід керуватися наступною короткою 

інформацією. 

1. В якості цільової функції проектування можуть бути прийняті різні 

характеристики ЛА. В випадку, коли критерій проектування не заданий в ВД, він 

може бути вибраний проектантом  виходячи з загальних міркувань проектування. 

Найчастіше в якості цільових функцій проектування виступають мінімум 

стартової ваги G0
∗  (при відповідних обмеженнях на інші ВД, наприклад, H = const і 

GКВ = const), максимум дальності L чи висоти H
*
 при заданих значеннях G0 =

const і GКВ = const; максимум корисного вантажу GКВ
∗  при Hкр= const і G0 = const, 

мінімум вартості C∗ при заданій ефективності виконання завдання W, максимум 

ефективності при обмеженнях на вартість і т.д. Прийняті рішення при виборі 
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принципової схеми повинні розглядатися безперервно з точки зору 

максимального задоволення прийнятій цільовій функції проектування. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

1. Ввід: ВД. Один з варіантів таблиці 1.2. 

2. Вибір цільової функції проектування  

3. Аналіз задачі проектування та визначення складу КВ 

4. Аналіз та вибір способу формування порядку руху КВ 

5. Аналіз і вибір способу керування польотом, 

визначення складу СК (системи керування) 

6. Аналіз ті вибір способу створення керуючих зусиль і 

типу органів керування рухом 

7. Аналіз та вибір способу розгону ЛА на АДТ 

8. Аналіз та вибір способу розділення ступенів і 

відокремлення КВ 

9. Аналіз та вибір КП і типу ДУ, способу подачі КП 

10. Аналіз та вибір способу пуску (тип старту), якщо він 

не обумовлений в ВД 

11. Аналіз та вибір зв’язків ЛА зі складом стартового 

комплексу 

12. Вихід: принципова схема ЛА 



7 
 

 

Рис. 1.1. Блок-схема алгоритму вибору принципової схеми 

2. При виборі способу формування порядку руху КВ до місця призначення 

виходять перш за все з мінімуму енергетичних затрат при заданій ефективності 

вирішення задачі. Формування траєкторії руху при цьому виконується як роботою 

ДУ ступеня розведення, так і взаємодією системи “ носій-ступінь розведення-

корисний вантаж ”. 

3. Керування дальністю польоту чи висотою здійснюється регулюванням 

тангенціальної сили без зміни форми траєкторії, тобто регулюванням швидкості 

польоту в кінці АДТ –Vк, зміною форми траєкторії (регулюванням куту кидання 

θк) і комбінованим способом. Керування польотом може здійснюватись на АДТ, 

на АДТ та ділянці польоту до місця призначення, по всій траєкторії. В залежності 

від задач керування вибирають склад системи керування. Так для керування 

швидкістю руху центру мас застосовується система РУШ (регулятор удаваної 

швидкості), для керування рухом ЛА відносно центру мас – система кутової 

стабілізації СКС. Система СКС здійснює також розворот ЛА у відповідності з 

програмою тангажа. Для керування рухом центра мас у площині траєкторії 

застосовують систему нормальної стабілізації СНС. Всі вказані системи 

забезпечують нормальну роботу системи АКД – автомата керування дальністю чи 

висотою польоту. 

4. Керуючі сили можна створювати трьома засобами: шляхом взаємодії 

органів керування з оточуючою атмосферою, з витікаючим струменем газів і 

комбінованим способом. Максимальне значення керуючого моменту досягається 

збільшенням потужності ОК, розносом їх відносно центру мас і переміщенням 

відносно центру мас у просторі. Обмежуючими застосування тих чи інших ОК 

факторами є втрати на них енергетики ЛА або мінімум ваги при забезпеченні 

заданого рівня керуючих зусиль. 

5. Розгін ЛА на АДТ здійснюється кількома засобами, що відрізняються 

послідовністю запуску і закінченню роботи маршових ДУ, а також скиданням 

відпрацьованих елементів конструкції при розгоні ЛА. ДУ можуть працювати 

послідовно (схема “тандем”), паралельно (схема “пакет”) і комбінованим 

способом. Відкидання пасивної маси дискретними порціями визначається 

кількістю ступенів ЛА. 

  6. Відокремлення ступенів може бути холодним, вогневим і мінометним. 

Мінімальні збурення в русі ЛА привносить холодна система відокремлення, але 

при такому відокремленні великі гравітаційні втрати швидкості. При вогневому 

відокремленні зменшуються гравітаційні втрати швидкості, але ростуть збурення 

руху і необхідні потужності органів керування. Мінометний спосіб відокремлення 

поєднує переваги попередніх способів, однак росте вага конструкції системи 

відокремлення. Відокремлення корисного вантажу може здійснюватись  

розштовхуванням носія і КВ, або гальмуванням корпусу носія. 

7. Вибір КП і ДУ є одним із найбільш важливих питань вибору принципової 

схеми ЛА, тому дане питання часто розглядається у вигляді окремого блоку 
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проектування (див. нижче по тексту). Подача КП в ДУ здійснюється або за 

допомогою витиснювальної системи, або турбонасосного агрегату (ТНА). 

8. В залежності від взаємодії системи “пускова установка-ЛА” розрізняють 

наступні засоби пуску: 

- за рахунок тяги ДУ (ЛА); 

- за рахунок зовнішніх джерел енергії, в тому числі підпору тиску 

(мінометний старт); 

- із застосуванням динамо-реактивного принципу (старт із контейнера за 

рахунок сили тяги і підпору тиску від витікаючого струменю газів. 

9. Ув’язка ЛА, що проектується, з пусковою установкою здійснюється по 

лінії обмежень на габарити і масу виробу, на умови його експлуатації в ТПК 

(тобто при транспортуванні, зберіганні та запуску) і т.д. 

 

1.2. Вибір КП і ДУ. 

 

Вибір КП суттєвим чином впливає на принципову і конструкційно-

компоновочну схеми ЛА, на склад стартового комплексу, на умови експлуатації і 

на екологічну обстановку в місцях їх виробництва, випробувань і зберігання, в 

районах пуску ЛА. Чим вище значення питомого імпульсу (питомої тяги), тим 

вище агресивність КП і продуктів їх взаємодії по відношенню до навколишнього 

середовища. Вибір палива залежить від багатьох факторів, однак основними 

являються величина питомого імпульсу, вартість і екологічна безпека. Якщо тип 

КП не заданий у ВД на проектування, вибір КП, визначення основних 

характеристик палива і вибір ДУ здійснюється проектантом в рамках аналізу і 

вибору принципової схеми ЛА. 

При виборі КП і ДУ проектант повинен виконати наступний перелік робіт: 

1. Порівнюючи різні пари рідких компонентів палива (РКП) і тверді палива 

(ТП) на їх відповідність ВД і обмеженням на використання, необхідно вибрати 

найбільш прийнятні пари РКП або твердих палив. 

2. Встановити критерій ефективності вибраного палива (зазвичай він один і 

той же, що і для принципової схеми в цілому, тобто H
*
, G0

*
 або GКВ

∗ ). 

3. Записати аналітичну залежність між прийнятим критерієм ефективності і 

параметрами палива. Скласти функціонал для даного критерію і вибрати паливо. 

4. Визначити значення приведеного питомого імпульсу (питомої тяги) 

задаючись значеннями тисків в камері і на зрізі сопла. 

5. Визначити розрахункове значення питомого імпульсу (питомої тяги). 

6. Провести аналіз і вибрати тип ДУ, спосіб розміщення палива і подачі 

його в камеру горіння. 

7. Визначити значення питомого пустотного імпульсу (питомої пустотної 

тяги). 

8. Визначити температуру горіння палива. 

9. Визначити швидкість горіння палива (для ТП). 

В якості ВД на вибір КП і ДУ служать фізико-хімічні параметри палива: 

питома густина окисника ρо і горючого ρг, палива в цілому – ρп, газова постійна 
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R , стандартна температура горіння Tст  і стандартний питомий імпульс Jпит
ст  

(стандартна питома тяга Pпит
ст ), співвідношення компонентів палива α, стандартна 

швидкість горіння U0(для ТП), постійна адіабати К. В якості обмежень служать 

значення тисків в камері Pк і на зрізі сопла  Pа, час перебування палива в камері 

згоряння (КЗ)  τ , вартість 1 кг палива C , його реологічні характеристики, 

екологічна безпека. 

Блок-схема алгоритму вибору КП і ДУ представлена на рис.1.2(дивись на 

сторінці 18). 

Розрахунок пошукових величин у блок-схемі вибору КП і ДУ проводиться 

наступним чином. 

1. У відповідності з ВД та обмеженнями на параметри палива проводиться 

підбір найбільш прийнятних пар рідких компонентів палива (РКП) або твердих 

палив (ТП). Склад та основні характеристики деяких найбільш часто вживаних 

РКП і ТП приведені в таблиці 1.2а, 1.2б, 1.2в, 1.2г, 1.2д. 

2. В якості критерію ефективності застосування того чи іншого палива 

частіше за інші виступає енергетичний, пов’язаний з приростом висоти польоту 

H. Оскільки ),H(VH к  а швидкість кV  у відповідності із формулою 

Ціолковського залежить від Pпитта відносних запасів палива, то приріст висоти 

ΔH, як функція від Pпит , ρпта інших параметрів, може бути прийнято в якості 

критерію ефективності. 

У таблицях 1.2б та1.2в позначено: 

Pк – тиск у камері згорання; 

ε – ступінь розширення сопла (ε = Pк/Pа); 
αок – коефіцієнт надлишку окисника; 

k – масове співвідношення компонентів палива; 

ρΣ – густина палива; 

β – витратний комплекс; 

kα – коефіцієнт адіабати; 

Pпит.0, Pпит.п – питомий імпульс тяги на Землі та у пустоті; 

Fα̅̅ ̅ – геометричний ступінь розширення сопла. 

3. Функціонал помилок по висоті ΔH, як функція параметрів КП, може бути 

записаний у вигляді: 

...ΔP
P

V

V

H
Δρ

ρ

G

G

V

V

H
ΔH пит

пит

к

к

п

п

пв

ПВ

к

к
























 
Значення коефіцієнтів помилок 𝜕H/𝜕Vк можуть бути взяті з таблиці 3.3; 

𝜕Vк/𝜕GПВ,∂Vк/𝜕Pпит визначені з формули Ціолковського: 

Vк = g0Pпит ln
Gп + GПВ + Gн
GПВ + Gн

, 

в якій суха вага носія являється функцією ваги паливного відсіку, а вага 

паливного відсіку залежить від об’єму палива, тобто і від його густини. Значення 

пПВ ρ/G  визначається диференціюванням статистичних залежностей 

)(ρGG пПВПВ  , а абсолютні відхилення параметрів ΔPпит та Δρп приймаються по 
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відношенню до базового палива, реалізуючого висоту польоту H. Визначаючи 

величини приросту ΔH для вибраних у відповідності з пунктом 1 палив і 

порівнюючи їх, приймають паливо, яке дає максимум приросту  ΔH. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

Рис. 1.2. Блок-схема алгоритму вибору КП і ДУ 

 

1.Ввід ПД:  ρ0, ρг, ρп, R, Tст, Jпит
ст , α, U0, К. 

Обмеження Pк, Pа, τ, C. 

2. Вибір палив у відповідності ВД та обмеженням  

3. Вибір критерію ефективності  

4. Запис функціональної залежності критерію ефективності від 

параметрів палива і вибір палива 

5. Визначення значення приведеного питомого імпульсу Jпит.прив. 

6. Визначення розрахункового значення Jпит
р

 

7. Аналіз і вибір типу ДУ і способу подачі КП в камеру згорання 

(КЗ)  

8. Визначення величини питомого пустотного імпульсу 

Jпит.п.(питомої пустотної тяги Pпит.п.) 

9. Визначення температури згорання палива T 

10. Визначення швидкості горіння палива (для ТП) U 

11. Вихід: тип палива, тип ДУ, Jпит
р

,Jпит.п., Т,U 
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Таблиця 1.2а 

Характеристика компонентів палива 

Компонент Формула Густина, 

кг/м
3 

Температура 

плавлення, 

К 

Температура 

Кипіння, К 

Токсичність 

ГДК, мг/м
3
 

Окисники 

Кисень O2 1140 54 90 нетоксичний 

Фтор F2 1510 53 85 0,03 

Пентафторид 

хлору 

ClF5 1900 170 260 - 

Азотна 

кислота 

HNO3 1500 230 359 5 

Пероксид 

водню 

H2O2 1430 272 424 1 

Чотириокис 

азоту 

N2O4 1457 262 294 5 

Окис фтору OF2 1520 49 128 0,01 

Тетранітро- 

метан 

C(NO2)4 1630 286 399 0,3 

Пальні 

Водень H2 71 13,9 20,4 нетоксичний 

Аміак NH3 680 195 240 20 

Гідразин N2H4 1000 275 387 0,1 

Монометил- 

гідразин 

H2N- 

NH(CH)3 

870 221 361 0,002 

Несиметричний  

диметилгідразин 

H2N- 

N(CH3)2 

796 216 335 0,1 

Аерозин-50 - 900 266 343 0,1 

Етиловий спирт C2H5OH 780 159 351 1000 

Метан CH4 420 91 112 - 

Пропан C3H8 580 85,5 231,1 - 

Гас C7,21H13,29 820…850 200…220 420…550 300 

Пентаборан B5H9 620 226 332 0,01 

Диборан B2H6 440 108 181 0,01 
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Таблиця 1.2б 

Характеристика палив на основі рідкого кисню за умовPк = 15 МПатаε = 300 

Пальне αок k ρΣ, 

кг/м
3 

β, 

м/с 

kα Pпит.0, 

м/с 

Pпит.п, 

м/с 
Fα̅̅ ̅ 

Етиловий 

спирт 

0,9 1,781 988,4 1731 1,140 3159 3346 32,4 

Гас 0,8 2,726 1036 1797 1,146 3180…3230 3370…3420 32,0 

НДМГ 0,9 1,923 988,2 1840 1,136 3381 3586 33,3 

NH3 

(рідкий) 

1,0 1,409 891,5 1785 1,188 3178 3344 27,9 

H2 

(рідкий) 

0,7 5,566 344,9 2348 1,194 4164 4378 27,4 

 

Таблиця 1.2в 

Характеристика висококиплячих палив за умовPк = 15 МПатаε = 300 

Окисник Пальне αок k ρΣ, 

кг/м
3 

β, 

м/с 

kα Pпит.0, 

м/с 

Pпит.п, 

м/с 
Fα̅̅ ̅ 

HNO3+ 

27% N2O4 

Гас 1,0 5,335 1394 1575 1,148 2874 3041 31,8 

HNO3+ 

20% N2O4 

НДМГ 0,95 3,2 1273 1649 1,175 2961 3120 28,9 

N2O4 НДМГ 0,95 2,127 1189 1711 1,156 3115 3291 31,0 

N2O4 Аерозин-50 0,95 2,919 1200 1742 1,174 3137 3305 29,0 

98% H2O2 Гас 1,0 7,393 1317 1655 1,161 2993 3161 30,3 

 

Таблиця 1.2г 

Характеристика двоосновних палив за умов Pк = 7 МПа, Pа = 0,1 МПа 

Марка 

палива 
ρ, 

кг/м
3 

ν Тк, 
К 

n Pпит.0, 

м/с 

Експлуатаційний 

інтервал 

температур, t ºC 

Спосіб 

виготовлення 

заряду 

Склад №1 

(IPN) 

1650 0,69 3085 1,21 2431 -30…+60 Пресування 

Склад №2 

(SC) 

1570 0,69 2553 1,24 2287 -30…+50 Пресування 

Склад №3 

(H) 

1600 0,60 2371 1,25 2217 -40…+50 Пресування 

Склад №4 

(HM-2) 

1600 0,60 2351 1,24 2193 -40…+50 Пресування 
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Таблиця 1.2д 

Характеристика сумішевих палив за умов Pк = 7 МПа, Pа = 0,1 МПа 

Марка 

палива 
ρ, 

кг/м
3 

ν Тк, 
К 

n Pпит.0, 

м/с 

Експлуатаційний 

інтервал 

температур, t ºC 

Спосіб 

виготовлення 

заряду 

Склад №1 

(ТР-Н-3062) 

1820 0,22 3642 1,13 2564 -40…+55 Лиття 

Склад №2 

(ARCIT-373D) 

1770 0,22 3324 1,12 2532 -13…+50 Пресування 

Склад №3 

(EREC) 

1740 0,17 4302 1,18 2865 -50…+50 Лиття 

Склад №4 

(LIF-3) 

1550 0,49 1256 1,15 1799 -40…+60 Пресування 

 

4. Для визначення значення приведеного питомого імпульсу, можна 

скористатись формулою визначення швидкості витоку продуктів згорання: 

Jпит.прив. = Кприв.ωа = (0,95 ÷ 0,96)√2
К

К − 1
RTк ((1 −

Pа
Pк
)

К−1

К

). 

Значення тисків в камері Pк і на зрізі сопла Pа можуть входити в склад ВД та 

обмежень, пов’язаних з типом ДУ і номером ступеню. Якщо вони не задані, 

проектант може вибрати їх із інтервалів рекомендованих значень. 

Таблиця 1.3 

Номер 

ступеню 
Pа, 

кг/см
2
 

ТПРД, РДУ 

Pк, кг/см
2 

РДУ, відкрита з 

витиснювальною СП КП 

 
відкрита 

схема 

замкнута 

схема 

I 

II 

III 

0,5÷0,7 

0,2÷0,25 

0,1÷0,15 

80÷120 

60÷80 

30÷50 

200÷240 

100÷140 

– 

100÷120 

60÷80 

– 

 

В таблиці 1.3 ТПРД – твердопаливний ракетний двигун, РДУ – 

рідкопаливна двигунна установка, СП – система подачі компонентів палива. 

Значення K та R приймаються на основі даних таблиці, а температура в 

камері визначається у відповідності з пунктом 8. 
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5. Розрахункове значення питомого імпульсу (питомої тяги) при відомому 

значенні стандартного питомого імпульсу для тисків в камері Pк ≤ 100 кг/см
2 

може бути розраховано по емпіричних формулах: 

Pпит
р
= (0,95 ÷ 0,96)Pпит.ст. + 21 + 0,76Pк − 0,003Pк

2 − 70Pа + 25Pа
2; 

Jпит
р

= g0Pпит
р

. 

6. Величина питомого пустотного імпульсу розраховується по формулі: 

Pпит.п. = Pпит
р
+

RT

g0
2Pпит

р (
Pа
Pк
)

К−1

К

,   

Jпит.п. = g0Pпит.п., 

а значення питомої тяги на заданій  висоті h по формулі: 

Pпит(h) = Pпит
р
+

RT

g0 
2 Pпит

р (
Pа
Pк
)

К−1

К

(1 −
Ph
P0
), 

де P0 – тиск атмосфери на рівні моря, 

Ph – тиск атмосфери на заданій висоті. 

7. При виборі типу ДУ керуються, перш за все, типом палива. Для 

РДУ(рідкопаливної двигунної установки) перевага надається замкнутій схемі, 

тобто з допалюванням продуктів роботи газогенератора турбонасосного агрегата 

(ТНА). Замкнуті РДУ застосовуються при подачі КП до камер за допомогою ТНА. 

Для невеликих ЛА з РДУ, а також для ступенів до розгону та розведення КА може 

застосовуватися витиснювальна система подачі КП. 

8. Температуру в КЗ (камері згорання) можна визначити за емпіричною 

формулою: 

T = Tст + 1,12(Pк − 40). 

9.  Швидкість горіння ТП залежить від тиску в КЗ та знаходиться з виразу: 

U = U0Pк
ν, 

в якому значення U0 і ν для ТП табульовані (Таблиці 1.2г та 1.2д). Значення 

U суттєвим чином залежить від значення ν, яке може регулюватися добавкою в 

ТП ініціюючих речовин або  інгібіторів. 

На виході з блок-схеми алгоритму вибору КП і ДУ повинні бути визначені 

тип КП, тип ДУ, система подачі КП, значення питомої тяги на Землі Pпит.0  і в 

пустоті Pпит.п. 

 



15 
 

Таблиця 1.4 

Рівень основних параметрів рідинного двигуна для схеми з допалюванням 

Параметри I ступінь II ступінь Дорозгінний ступінь 

Тиск у камері 

згорання, 

Pк · 10
−5Па 

 

200…300 

 

150…200 

8…25 

(витиснювальна система подачі) 

50…100 (турбонасосна) 

Тиск на зрізі сопла, 

Pа · 10
−5Па 

0,5…0,7 0,1…0,2 0,02…0,10 

Подовження сопла 

λс =
lc
da

 

 

не менше 1,0 

 

1,2…1,4 

 

1,2…1,4 

Питомий імпульс 

на Землі/у пустоті: 

- АТ + НДМГ, м/с 

 

 

2950/3180 

 

 

-/3270 

 

 

3250…3300 

- О2 + гас, м/с 3090/3370 -/3500 -/3550 

- О2 + Н2, м/с 4000/4300 -/4500 -/4670 

- О2 + СН4, м/с 3200/3500 -/3650 -/3670 

 

Закінчення табл. 1.4 

Параметри I ступінь II ступінь Дорозгінний ступінь 

Масове 

співвідношення 

компонентів палива 

k =
mок

mп
: 

- АТ + НДМГ 

 

 

 

 

 

2,65…2,7 

- О2 + гас 2,5…2,6 

- О2 + Н2 5,1…6,0 

- О2 + СН4 3,4 

 

1.3. Вибір конструктивно-компоновочної схеми ЛА. 

Конструктивно-компоновочна схема ЛА (ККС) є конструктивною 

реалізацією принципової схеми і визначає склад та взаємне розміщення ступенів, 

блоків, агрегатів, систем і конструкцій ЛА, що забезпечує надійне 

функціонування ЛА на старті, в польоті та при виконанні поставленої задачі. 

При виборі ККС ЛА проектант виконує роботи згідно наступного переліку: 

1. Вибрати критерій компоновки ЛА. 

2. Провести компоновку КВ і СК(системи керування). 

3. Ув’язати КВ з РН. 

4. Провести компоновку ДУ і-го ступеню. 
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Рис. 1.3. Блок-схема вибору ККС ЛА 

 

1. Ввід ВД: Принципова схема, GКВ, тип ДУ, тип КП, тип СК. 

Обмеження: на габарити, на КП, на G0, на тип старту, на ефективність, 

захищеність і т.д. 

2. Аналіз та вибір ККС КВ. Розробка декількох варіантів компоновки 

КВ і в його складі СК. 

3. Аналіз та вибір компоновки ДУ ступенів. Розробка декількох 

варіантів компоновки. 

 

5. Аналіз та вибір ПВ (паливних відсіків) ступенів. Розробка декількох 

варіантів компоновки. 

 

4. Аналіз та вибір ОК ступенів. Розробка декількох варіантів 

компоновки. 

 

6. Аналіз, вибір і компоновка основних паливних систем: СН, СОБ, 

СКР, СО, СГ. Розробка варіантів компоновки. 

 

7. Аналіз і вибір ККС ЛА в цілому. Розробка варіантів компоновки. 

Аналіз аеродинамічної компоновки ЛА. 

 

8. Ув’язка ККС ЛА зі стартовим комплексом. Розробка варіантів 

зв’язку ЛА зі стартовим комплексом. 

 

9. Аналіз і вибір конструктивно-силової схеми ЛА та матеріалів 

конструкції. 

 

10. Вихід: конструктивно-компонувальна схема ЛА 
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5. Провести компоновку ПВ (паливного відсіку) і-го ступеню. 

6. Провести компоновку ОК (органів  керування) і-го ступеню. 

7. Провести взаємну ув’язку  ДУ, ПВ і ОК і-го ступеню. 

8. Провести ув’язку блоків і-х ступенів в єдину ККС ЛА. 

9. Провести ув’язку хвостового відсіку 1-го ступеню зі стартом. 

10. Провести компоновку систем відокремлення ступенів і системи 

відділення КВ. 

11. Провести вибір і компоновку систем наддуву(СН), систем опорожнення 

баків (СОБ), систем контролю рівня, систем заправки компонентів палива(СО – 

системи окисника і СГ – системи горючого). 

Вихідними даними на вибір конструктивно-компоновочної схеми ЛА є 

принципова схема, вага і призначення корисного вантажу GКВ.  

Вибір конструктивно-компоновочної схеми проводиться у відповідності з 

блок-схемою рис.1.3 (дивись на сторінці 15). 

Примітка: при необхідності аналітичної оцінки прийнятих проектних 

рішень в процесі вибору ККС першим пунктом проводиться вибір критерію 

ефективності ККС, а потім, після масового (вагового) аналізу, прийнятих 

проектно-констукторських рішень, складають функціонал помилок, порівнюють 

прирощення критерію до базового варіанту і вибирають найбільш оптимальний 

варіант ККС.  

Остаточний варіант ККС приводиться в пояснювальній записці в формі 

теоретичного креслення. 
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2. Оцінка характеристик корисного вантажу ЛА  

(ступеню дорозгону КА) 

 

В початкових даних на проектування ракети-носія маса корисного вантажу 

(КВ) визначається в тому випадку, коли в початкових даних задані лише задачі 

обладнання цільового призначення. В інших випадках маса КВ і його 

призначення визначаються дипломником. 

При визначенні складу і параметрів КВ розглядаються дві задачі 

проектування. До першої відносяться питання, що стосуються обладнання 

необхідного для виконання робіт цільового характеру, до другої – засоби доставки 

цільового обладнання до місця призначення. 

Наукова (цільова) апаратура (НА), системи життєзабезпечення (СЖЗ) 

функціонування цієї апаратури і конструкція, на якій все це скомпоновано, 

називається космічним апаратом (КА). Засоби доставки КА можуть бути 

скомпоновані окремо від КА і тоді вони класифікуються як дорозгінний ракетний 

блок (ДРБ). Якщо ж вони входять в склад КА, то останній носить назву активний 

космічний апарат (АКА) або космічний корабель (КК). КА з ДРБ носить назву 

ступеню дорозгону (СД). 

2.1. Визначення параметрів КА. 

При визначенні складу КА необхідно виконати наступний перелік робіт: 

1. Визначити склад апаратури цільового призначення(наукового, 

технологічного, дослідного, інформаційного та т.п. характеру), масу (mKA), 

потужність енергоживлення (WKA), час і умови активного функціонування. 

2.  Вибрати системи життєзабезпечення апаратури цільового призначення 

(АЦП), визначити їх масу або вибрати (в якості нульового наближення) відносні 

значення їх маси до маси КА (αі =
Gi

GKA
). 

3.  При наявній можливості окремо розраховуються параметри системи 

енергопостачання, до якої, як правило, входять сонячні (фото) батареї – СБ та 

хімічні джерела живлення (бортові акумулятори), що забезпечують 

функціонування апаратури на тіньовому боці планети. 

4.  Якщо відомі необхідні початкові параметри КА і вимоги до його 

функціонування, розраховується маса «системи орієнтації, керування, 

стабілізації» – СОКС. 

5.   В залежності від конструктивно-компоновочної схеми КА (герметична 

чи негерметична), використовуючи статистику, приймається значення відносної 

маси конструкції. 

6.     В першому наближенні визначається маса КА. 

В якості вихідних даних (ВД) для визначення маси космічного апарата 

служать: mНA( GНA ) – маса(вага) наукової апаратури(або АПЦ – апаратури 

цільового призначення); значення відносних мас систем життєзабезпечення 

αі: (αСЗТР
 – системи забезпечення теплового режиму; αСЕП  – системи 

енергопостачання; αСОКС  – системи орієнтації, керування, стабілізації; αБІК  – 
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бортового інформаційного комплексу; αБКМ  – бортової кабельної мережі; αкон.  – 

конструкції КА); відносна маса АЦП (апаратури цільового призначення). 

При більш точному визначенні маси системи СЕП і СОКС додатково 

задають час активного функціонування ТА , щільність компоновки КА – ρКА, 

коефіцієнт тягоозброєностіμ
СОКС

, питомий імпульс, що досягається СОКС,  –  

Іпит(або пустотна питома тяга – Рпит), питома потужність γN(на 1кг маси КА), 

потужність бортових акумуляторів (ЕБА). 

Примітка: статистичні значення αі  та деяких інших параметрів на основі 

досвіду проектування КА в КБ «Південне» приведені в таблицях 2.1 і 2.2. 

Таблиця 2.1 

Статистичні дані відносних мас систем життєзабезпечення КА 

КА КА №1 КА №2 КА №3 КА №4 КА №5 КА №6 КА №7 

Нп, км 550 500 1100 1400 600 920 600 

На, км 550 500 1100 1400 900 920 700 

і, град 32,9 51 100 102 - 99 82,5 

МКА, кг 1000 1230 701 310 200 91 1759 

m̅КВ, 

кг/кг 

0,36 0,129 0,302 0,345 0,417 0,392 0,17 

m̅кон, 

кг/кг 

0,16 0,33 0,118 0,184 0,261 0,166 0,36 

m̅СЕП, 

кг/кг 

0,058 0,104 0,166 0,165 0,195 0,137 0,093 

m̅СОКС, 

кг/кг 

0,328 0,194 0,149 0,1 0,075 0,204 0,14 

m̅СЗТР, 

кг/кг 

- 0,019 0,048 0,066 - 0,042 0,029 

m̅БІК, 

кг/кг 

0,061 0,149 0,114 0,007 0,05 0,106 0,15 

m̅БКМ, 

кг/кг 

0,032 0,074 0,1 0,068 в 

констр. 

0,082 0,061 

N, Вт 340 585 450 250 1800 512 295 

γN,Вт/кг 5,54 4,55 3,88 4,9 7,67 4,23 1,8 

СЗТР пасивна жалюзі, 

вентилятор 

жалюзі жалюзі - жалюзі жалюзі, 

електро- 

підігрів 
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Закінчення табл. 2.1 

СОКС - 3-осна 3-осна 3-осна 3-осна 3-осна 3-осна 

точність 

орієнтації 

1' 1,3' 0,7º 0,2º - 0,7º 3-5º 

 

Таблиця 2.2 

Льотно-технічні параметри деяких КА цільового призначення 

КА РН GКА, 

т 

GКА, 

т 

ТА, 

роки 

Н, 

км 

і, 

град 
lКА, м 

довжина 

b, м 

ширина 

Січ 

океанограф 

Протон 6,5 1,6 3 670 98 ~ 9,4 - 

Ресурсів Протон 8,5 1,3 > 6 250 51,5; 

65; 

71 

 

11,0 

22,5 

Океан-Е Циклон 1,9 0,425 > 0,5 600- 

700 

82,5 13,43 7,87 

АУОС-З-И-Е Циклон 1,13 0,205 > 0,5 970 82,5 21,7 51,25 

 

Блок-схема визначення маси КА та його складу представлена на рис. 2.1. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2.1. Блок-схема визначення маси КА та його складу 

Розрахунок пошукових величин у блок-схемі визначення маси(або ваги) КА 

проводиться наступним чином. 

1. Із таблиць 3.1 і 3.2 вибираються статистичні значення αі і розраховується 

маса КА нульового наближення: 

mКА 0 =
mНА

1 − ∑ αі

, 

1. Ввід ВД: mKA, αі, ТА , ρКА, Іпит, μСОКС, ЕБА , γN. 

 

2. Вибір складу СЖЗ та значень їх відносної маси αі. 

. 

3.Визначення параметрів СЕП: W,mСЕП(GСЕП). 

4. Визначення параметрів СОКС: GРТ (маси робочого тіла), mСОКС. 

 

5. Визначення маси КА в першому наближенні. 
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де αі вибирається в залежності від призначення КА. В сумі αі(з αНА і αкон.) не 

повинні перевищувати одиниці. 

2. Значення потужності СЕП знаходиться за статистичним значенням 

питомої енергоозброєності (залежно від призначення КА): 

WКА=γNmКА 0. 
Значення потужності бортових акумуляторів Е приймається від 0,1 до 0,5 

потужності СЕП (від аварійного запасу потужності до необхідного при руху на 

низьких орбітах у тіньовій стороні планети). 

Маса СЕП може бути розрахована по імперичній формулі: 

mСЕП =
0,9WКА

φ
(ТА + 1)

1,15 + 20Е(1 + 3√ТА), 

деφ – коефіцієнт корисної дії, WКА і Е підставляють в КВТ, ТА – в роках. 

3. При визначенні маси системи СОКС спочатку розраховується маса 

робочого тіла необхідного для підтримки польотних параметрів КА впродовж 

всього часу функціонування КА. Вага(маса) палива, необхідна на орієнтацію і 

стабілізацію за час ТА може бути розрахована по формулі: 

Gп = (2∑Ġкер Кр
√
2Іφ

М
)n + Gст, 

де Ġкер–секундна вагова витрата палива органами керування, 

Ġкер =
РСОКС

Рпит

=
μ

СОКС
ĠКА

Рпит

; 

μ
СОКС

≈ 0,001 ÷ 0,01;Рпит  СОКС, що використовує енергію стиснутого 

газу, приймається в межах 160÷200 сек; 

Кр– коефіцієнт, враховуючий інерційність процесу розвороту, 

Кр ≈ 1,1 ÷ 1,3; 

φ – кут розвороту, φ ≈ 0 ÷ π/2. Значення кута розвороту залежить від вимог 

до точності орієнтації КА. При високій точності (до кутових хвилин) корекція 

може бути щоденною, але втрати газу будуть незначними на одну операцію. При 

незначній точності(в кілька градусів) корекція буде рідшою (від тижня до місяця і 

більше), але й витрати будуть значними, хоча в цілому значно меншими ніж при 

високоточній орієнтації; 

І – момент інерції відносно осі розвороту. В нульовому наближенні може 

бути розрахований за формулою моменту інерції циліндра з параметрами l= 4r 

(подовженням 2) і середньою щільністю компоновки ρКА=1Т/м
3
: 

І = ṁКА√(
mКА

4πρ
КА

)2,
3

 

М – керуючий момент, що створюється органом керування з тягою РСОКС.  

Максимальне значення керуючого моменту реалізується при 

максимальному рознесенні органів керування (при найбільшій відстані між ними 

або при найбільшій відстані до центру мас при керуванні одним виконавчим 

органом); 
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Gcт  – вага палива на стабілізацію КА після відокремлення від ДРБ, 

розраховується як: 

Gст=Ġкерtст n, 

де tст ≈ 5 ÷ 10 сек, 
n– кількість запланованих операцій на поновлення польотних параметрів 

КА. 

Для збереження палива і конструктивного оформлення СОКС необхідна 

вага (маса) СОКС, яка може в першому наближенні задаватись статистично, а 

саме: 

GСОКС ≈ αСОКСGKA
o ≈ Gп + αкон.СОКСGп = (μп + μпαкон.СОКС)GКА, 

де  αСОКС приймається в межах 0,08÷0,15; αкон.СОКС =1,5÷2. 

4. Вага паливного КА в першому наближенні обраховується як: 

GПКА =
GНА

1 − ∑αі
, 

де в склад αі  входять: αкон.  – відносна маса конструкції ПКА; αСЗТР – 

відносна маса системи забезпечення теплового режиму; αком.  – відносна маса 

комунікацій; αСЕП – відносна маса системи енергопостачання; αБІК – відносна маса 

бортового інформаційного комплексу. 

За статистичними даними: 

αкон. ≈ 0,11 ÷ 0,36;αСЗТР ≈ 0,02 ÷ 0,06;   αком. ≈ 0,03 ÷ 0,08;     

αСЕП ≈ 0,06 ÷ 0,19;   αБІК ≈ 0,05 ÷ 0,15. 

Якщо в склад КА входить двигун із запасами палива на маневрування, то 

такий КА називається активним (АКА) і його вага визначається за формулою: 

GАКА =
GПКА

1 − μ0γДВ − μп(1 + αПБ)
, 

де μ0 ≈ (0,2 ÷ 0,5) – коефіцієнт тяго озброєності; 

γДВ ≈ (0,05 ÷ 0,1) – питома маса конструкції двигуна; 

αПБ ≈ (0,05 ÷ 0,1) – відносна маса конструкції паливних баків; 

μп  – відносні запаси палива на борту КА, визначаються витратами на 

маневрування (§3.2). 

2.2. Визначення параметрів ДРБ. 

При визначенні параметрів ДРБ (відповідно ступеню до розгону – СД) 

необхідно виконати наступний перелік робіт: 

1.  Вибрати принципову схему ДРБ. 

2.  Вибрати конструктивно-компоновочну схему ДРБ. 

3.  Вибрати і оптимізувати проектні параметри ступеню ДРБ. 

4.  Визначити відносні запаси палива на борту ДРБ. 

5. Розрахувати льотно-технічні характеристики ступеню дорозгону і 

параметри ДРБ нульового наближення. 

6.  Розрахувати масові характеристики ДРБ першого наближення. 

7.  Визначити геометричні параметри ДРБ. 

В якості вихідних даних(ВД) для визначення масових, тягових, польотних і 

геометричних параметрів ДРБ служать: mKA(GКА)  – маса(вага) космічного 
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апарата, параметри робочої орбіти НА(висота апогею) і НП(висота перигею), або 

період обертання Т по робочій орбіті, координати орбіти в просторі, а саме:Ω– 

довгота лінії вузлів,ω– аргумент великої осі, і – кут нахилу площини орбіти до 

площини екватора; кутове положення КА відносно точки перигею в заданий 

момент часу, ρДРБ – щільність компоновки ДРБ. 

Блок-схема визначення маси та складу ДРБ представлена на рис.2.2. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2.2. Визначення маси та складу ДРБ 

Розрахунок пошукових величин у блок-схемі визначення маси ДРБ та СД 

проводиться в наступному порядку. 

1. В якості компонентів палива для ДРБ можуть прийматись рідинні КП  

(висококиплячі, якщо застосування низькокиплячих або кріогенних з більш 

високим Рпит за різними обставинами неможливе, або низькокиплячі, особливо у 

разі виведення КА на робочу орбіту без часу очікування на проміжних орбітах) та 

тверде паливо. Рпит висококиплячих КП коливається в межах 270÷310 с, для 

низькокиплячих 290÷320 с і кріогенних  – 350÷400 с (О2 + Н2).  

1. Ввід ВД: mКА,НА, НП (або Т), Ω, ω, і, φ. 

 

2. Вибір компонентів палива, складу ДРБ. 

3. Вибір і оптимізація проектних параметрів ДРБ: μ0 СД, lСД, ρДРБ, РпитДРБ. 

4. Визначення відносних запасів палива на борту ДРБ μп СД. 

 

5. Розрахунок ЛТХ ДРБ нульового наближення: масових – 

GДРБ, GпДРБ
, Gкон; тягових – РСД, μ0 СД, ĠСД; орбітальних(польотних) – НА, 

НП (якщо для ДРБ вони не задані), Т, ∆Vi – імпульс переходів і маневрів; 

геометричних(під діаметр Dракети-носія) –DДРБ,lДРБ,lСД. 

 

6. Розрахунок масових характеристик ДРБ і СД(ступеню дорозгону) 

першого наближення(за статистичними даними): mДУ, mДРБ, 

mСН,mРГСН,mо.к., mкон, (mпл – платформи), mДЗЗ, mСД. 

7.Розрахунок геометричних параметрів СД і ДРБ першого наближення при 

заданому значенні D:lДРБ,lКА ,lСД. 
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До складу ДРБ входять: двигун (GДВ) з витіснювальною або насосною 

системою подачі КП, система подачі КП і робоче тіло для роботи системи подачі 

КП в камеру згорання, паливні баки для робочих КП, органи керування польотом, 

платформа (конструкція зборки), деталі загальної зборки (ДЗЗ), система 

керування і органи керування польотом. 

Важливу роль у виборі складу ДРБ відіграє його принципова схема, перш за 

все принципова схема відокремлення КА від  ДРБ: штовхаюча чи тягнуча. В 

першому випадку може застосовуватись однокамерна ДУ в кардановому підвісі і 

газореактивними соплами, або чотирикамерна ДУ з одним газогенератором для 

чотирьох і (більше) блоків ГРС. В другому випадку (тягнуча схема) лише 

чотирикамерна з урахуванням обмежень на вплив витікаючих продуктів  згорання 

на КА. 

Із досвіду проектування ДРБ також відомо, що для ступенів дорозгону з 

тягою більше 2 т (20·10
3 
Н)краще застосовувати турбонасосну систему подачі, а з 

меншою тягою – витиснювальну.  

Платформа ДРБ може бути оболонкового, ферменного і змішаного типу в 

залежності від відносних запасів палива на борту, геометрії ракети-носія і, 

відповідно, компоновки ДРБ у складі РН(повністю під аеродинамічним обтікачем 

чи частково). 

2. При виборі проектних параметрів (ПП) СД виходять із цільової функції 

проектування(найчастіше із GДРБ  – мінімуму маси ДРБ). Найважливішим із 

проектних параметрів після Рпит є коефіцієнт тягоозброєності. На основі досвіду 

проектування в нульовому наближенні значення μ0 ДРБ  приймають в межах 

0,2÷0,5(для КА з електрореактивнимим двигунами – від 0,001 до 0,01). Щільність 

компоновки в залежності від запасів палива на борту ДРБ коливається від 0,5 до 

1т/м
3
(з ростом μп зростає і ρДРБ). Подовження СД lСД  знаходиться в межах 2÷3 і 

теж залежить від значення μп.  Чим більше μп  тим більше приймається 

подовження l СД. Після визначення ЛТХ нульового наближення значення ПП 

оптимізуються під мінімум маси ДРБ. 

3.Значення відносних запасів палива на борту ДРБ залежить від кількості 

імпульсів необхідних для маневрів при переході з проміжної орбіти на робочу. 

Якщо робоча орбіта лежить в площині проміжної і має з нею хоча б одну 

спільну точку, для переходу на робочу орбіту достатньо одного імпульсу: 

∆V = VП − Vкр = √
2k
rП

−
k
a
− √

k
rкр.пр.

, 

де  k =4·10
5 км

3

с2
 – постійна планети Земля, r п – радіус перигею робочої 

орбіти, в даному випадку дорівнює радіусу проміжної,– велика піввісь робочої 

еліптичної орбіти(а =
rП+rА

2
); 

rкр.пр. =R+Hкр.пр=6370 км+200 км=6570 км – радіус кругової проміжної 

орбіти, R– радіус Землі, Hкр.пр– висота проміжної орбіти над Землею. 
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Якщо робоча орбіта не має спільних точок з проміжною, перехід 

здійснюється по траєкторії пів-еліпса Гомана за допомогою двохімпульсів(двох- 

імпульсного переходу): 

∆V1 = Vп.г − Vкр.пр = √
2k
rп.г

−
k
aг
−√

k
rкр.пр.

, 

∆V2 = Vкр.р − VАг = √
k
rкр.р

−√
2k
rАг

−
k
aг
, 

де rп.г = rкр.пр– радіус перигею гоманівської орбіти, співпадає з радіусом 

проміжної, 

rАг = rкр.р – радіус апогею гоманівської орбіти, співпадає з радіусом 

кругової робочої орбіти; 

aг – піввісь гоманівської орбіти 

aг =
rп.г + rа.г

2
. 

Якщо радіус кругової, чи параметри НПта НА еліптичної, робочої орбіти не 

задані, їх можна визначити за третім законом Кеплера в залежності від періоду 

обертання Т: 

rкр = √
kТ

2

4π2

3

;    а = √
kТ

2

4π2

3

. 

Для робочої еліптичної орбіти авелика піввісь: 

а =
rА + rП
2

= R +
НА + НП

2
. 

При необхідності зміни положення КА на робочій орбіті на кут ∆φ =
(φ2 − φ1) здійснюється двохімпульсний перехід: 

∆V1 = Vкр.р − VА.ор.м = √
k
rкрр

−√
2k
rА.ор.м

−
k
aор.м

, 

де aор.м піввісь висоти орбіти маневрування; 

aор.м = √
kТ

2

4π2

3

;       Т =
rкр.р(2π − ∆φ)

Vкр.р
; 

rА.ор.м = rкр.р радіус апогею еліптичної орбіти маневрування. 

Другий імпульс ∆V1=∆V2і служить для відновлення швидкості руху по 

робочій орбіті. 

Записані значення імпульсів справедливі для перебудови руху КА вперед по 

орбіті, а для очікування робочої точки позаду переходять на зовнішню орбіту і 

тоді 

∆V1 = ∆V2 = VП.ор.м − Vкр.р = √
2k
rП.ор.м

−
k
aр.ор.м

−√
k
rкрр

; 
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aор.м = √
kТ

2

4π2

3

;   Т =
rкрр(2π + ∆φ)

Vкрр
. 

У разі необхідності зміни кута довготи лінії вузлів ∆Ω, аргументу великої 

осі ∆ω і кута нахилу площини орбіти до площини екватора значення імпульсів 

знаходяться по формулам: 

∆VΩ = VA√2(1 − cos∆Ω); 

∆Vω = V1,2√2(1 − cos ∆ω); 

∆Vi = Vδ√2(1 − cos∆i); 

де VA швидкість в апогеї робочої орбіти; 

V1,2 швидкість в точках 1 і 2 перетину нової орбіти зі старою: 

V1,2 = √
2k
r1

−
k
a
;  r1 =

P

1 + e cos(
ω

2
)
;  

V2 = √
2k
r2

−
k
a
;  r2 =

P

1 + e cos(π +
ω

2
)
; 

P – фокальний параметр; 

е – ексцентриситет робочої орбіти; 

Vδ – швидкість в точках лінії вузлів: 

Vδ = √
2k
rδ

−
k
a
;    rδ =

P

1 + e cos(φδ)
. 

Після визначення всіх імпульсів знаходяться відносні запаси палива на 

борту: 

μп ДРБ = 1 − ехр(−
∑Vi

q0Pпит ДРБ
). 

4. Розрахунок ЛТХ ДРБ проводиться в наступному порядку: 

- Маса (вага) ДРБ в нульовому наближенні може бути розрахована як: 

GДРБ = GСД − GКA; 

GСД =
GКА

1 − μп ДРБ − ξСД
; 

де ξСД – відносна суха вага ступеню дорозгону. В залежності від 

значення μП  відносна суха вага приймається в межах 0,12÷0,25 (чим більше 

μп тим менше ξСД). 

- Тяга двигуна СД 

PСД = PДРБ = μ0 СД GСД. 
- Робочі запаси палива на борту ДРБ 

Gп ДРБ = μ0 ДРБGСД. 
- Секундна витрата палива 

Ġ = PСД Pпит ДРБ⁄ . 
- Загальний час роботи двигуна ДРБ 
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∑ti =
Gп

Ġ
. 

- Вага РН нульового наближення 

GРН = G0̅̅ ̅GСД = (30 ÷ 40)GСД, 

де G0̅̅ ̅ – відносна стартова вага, для РН середнього класу G0̅̅ ̅ = 30 ÷ 40 

тон стартової ваги на одну тону корисного вантажу. 

- Діаметр РН 

D = (0,5 ÷ 0,56)√G0
3 , 

де G0[т], D[м]. Отримане значення D округляється до найближчого 

стандартного або «круглого» значення. 

- Довжина ступеню дорозгону 

lСД = lкон.ч + lц.ч =
D

2 tqθs
+ (

4GСД
ρСД πD

2
−

4D

24 tqθ
), 

де lкон.ч – висота конуса головної частини; 

θs – кут розкриття конуса головної частини, θs = (15 ÷ 25)°; 

ρСД – серденя щільність компоновки СД: ρСД ≈ 0,3 ÷ 0,5
т

м3
. 

5. Розрахунок вагових (масових) характеристик ДРБ першого наближення 

здійснюється за допомогою статистичних даних. Якщо записати вагу ДРБ у 

вигляді 

GДРБ = GДВ + Gп + GПВ + GСН + GРТСН + Gо.к. + GДЗЗ + Gпл., 
то значення ваги складових частин ДРБ можна знайти через статистичні 

вагові коефіцієнти 𝛼і: 

- вага двигуна знаходиться як: 

GДВ = {
αДВ GЗ − для твердих палив (GЗ − вага ТП заряду)

γДВРп − для РКП                                                               
. 

Значення γДВ та 𝛼ДВ приведені в таблицях 3.3 та 3.4. 

Таблиця 2.3 

Схема ДРБ Тягнуча Комбінована Штовхаюча 

𝛼ДВ 0,3÷0,36 0,4÷0,5 0,4÷0,5 

 

Таблиця 2.4 

Тяга РДРБ, кг <100 >100 >500 >1000 

γДВ 0,12 0,1 0,095 0,08÷0,09 

 

- вага паливного відсіку (паливних баків) ДРБ 

GПВ = (0,04 ÷ 0,06)Gп = αпμпGСД = (0,04 ÷ 0,06)μпGСД 

- вага палива заправки 

Gп
запр

= Gп СД + Gг.з. + Gзал ≈ (1,11 ÷ 1,18)Gп СД 
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де Gг.з. – вага гарантійних запасів палива;Gг.з. ≈ (0,05 ÷ 0,08)Gп СД; 

Gзал – вага залишків КП; Gзал = (0,06÷0,1) Gп СД; 

- вага рульових приводів і органів керування 

Gо.к. ≈ 0,02GДРБ; 

- вага системи наддуву та робочого тіла наддуву 

 

GСН + GРТСН = (αСН αРТСН + αРТСН)Gп
запр

= 

= [(0,6 ÷ 0,7)10−2(1,5 ÷ 2) + (0,6 ÷ 0,7)10−2]Gп
запр

; 

- вага платформи (вага конструкції ДРБ) з алюмінієвих сплавів 

Gпл. = (0,15 ÷ 0,25)GКАтаGпл. = (0,12 ÷ 0,15)GКА. 

За вагою ДРБ першого наближення обраховуються ЛТХ ДРБ першого 

наближення за формулами пункту 4. 

7. При розрахунку геометричних параметрів ДРБ і СД в першому 

наближенні також користуються статистичними даними. Об’єм ДРБ можна 

представити у вигляді суми об’ємів двигуна VДВ, паливних баків VПБ, системи 

наддуву VСН, пневмогідросистеми VПГС. Об’єми перелічених складових  

знаходяться як: 

VДВ = ρДВPСД = ρДВμ0 СДGСД; 

ρДВ ≈ 0,1
м3

т. тяги 
;     μ0 = 0,2 ÷ 0,5; 

VПБ = Vб.ок + Vб.г = αПБ (
Gок
γок

+
Gг
γг
) ; 

αПБ ≈ 1,1 ÷ 1,12;   Gок =
k

k + 1
Gп;    Gг =

Gп
k + 1

; 

VСН =
PнадVПБ

Pкб.СН − Pнад
;    VПГС ≈ ρПГСGПГС; 

ρПГС ≈ (0,3 ÷ 0,5)
м3

т 
;     GПГС ≈ (0,05 ÷ 0,1)GСН; 

де Рнад – тиск наддуву або тиск витіснення КП із ПБ в камеру згорання. В 

першому випадку Рнад ≈(4÷6)10
5
Па на 1 м

2
, (4÷6 бар); в другому: 

Рнад ПБ ≈ (1,1 ÷ 1,2)Рк.з.. 
 

Тиск в камері згорання ДРБ РКЗ≈40÷60 атм (40÷60 бар). 

Тиск в кулебалонах системи наддуву Ркб.СН ≈ 300 ÷ 500 бар. 

Об’єм космічного апарату можна знайти при статистичній щільності 

компоновки ρКА ≈ 0,5 ÷ 1 
т

м3
 як: 

VКА =
GКА
γКА

=
mКА

ρКА
. 

Загальний об’єм ступеню дорозгону складає: 

VСД = VДРБ + VКА, 
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звідки уточнюються геометричні параметри СД. 

Для оцінки геометричних параметрів маршового двигуна ДРБ 

використовуються співвідношення: 

- для площі критичного перетину сопла (діаметр критики): 

Fкр = (150 ÷ 180)
ĠСД
PКЗ

, см2;   dкр = √
4Fкр

π
; 

- діаметра зрізу сопла: 

dа = (8 ÷ 10)dкр ; 

- довжини надзвукової частини сопла: 

lн.с. ≈ (1,2 ÷ 1,3)dа ; 
- довжини дозвукової частини сопла: 

lд.с. ≈ (1 ÷ 1,5)dкр ; 

- діаметр камери згорання: 

dКЗ ≈ (2,5 ÷ 3)dкр; 

- довжина камери згорання розраховується із необхідного об’єму: 

lк.з. =
4VКЗ

πdКЗ
2 ; 

VКЗ = G
RT

РКЗ

τВ; 

де τВ – час перебування компонентів палива в камері згорання. 

τВ =(0,002÷0,005)с  для КП на основі О2; 

τВ =(0,003÷0,007)с для КП на основі N2. 

Значення газової постійної R продуктів згорання і температури в камері 

згорання приймаються за даними відповідних довідників для вибраної пари КП. 

8. В кінці розрахунку ЛТХ ступеню дорозгону складається вагове (масове) 

зведення: 

Вага КА  
Вага палива заправки  
Вага системи наддуву  
Вага робочого тіла системи наддуву  
Вага паливного відсіку  
Вага платформи  
Вага рульових приладів  
Вага деталей загальної зборки  
Вага ДРБ  
Вага ступеню дорозгону  
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3. Попередній розрахунок ЛТХ ЛА 

Проектування носія починається з оцінки його ЛТХ в 1-му наближенні. При 

проведені розрахунку ЛТХ 1-го наближення для ракет-носіїв необхідно виконати 

наступний перелік робіт: 

1. Визначити кругову швидкість Vкрдля РН. 

2. Визначити числа Ціолковського zі з умови виводу РН до цілі на проміжну 

орбіту. 

3. Визначити відносну вагу палива по ступенях. 

4. Визначити стартову вагу ЛА та вагу його ступенів: G0 = G1;  G2…Gі. 
5. Призначити значення коефіцієнта енергоозброєності ν0і  ступенів (або 

тягоозброєності μ0і = 1/ν0і) і визначити тяги ДУ Рі. 
6. Визначити робочі запаси палива Gпі по ступенях. 

7. Визначити секундні вагові витрати палива, окислювача та горючого 

(пального)Ġ, Ġок, Ġп. 

8. Визначити час роботи ДУ ступенів (tкі) і тривалість АДТ tк. 
9. Визначити габарити РН: діаметр  D і довжину lp. 

В якості ВД на розрахунок ЛТХ 1-го наближення служать дальність польоту 

ЛА L і вага корисного вантажу Gкв . Розглядаються також варіанти ВД, в яких 

даються значення G0 і Gкв (або G0 і L). 

Блок-схема розрахунку ЛТХ 1-го наближення представлена на 

рис.4.1(дивись на сторінці 40). 

Примітка: В якості додаткових вихідних даних при розрахунку ЛТХ 1-го 

наближення необхідно задати величину сумарних втрат швидкості на гравітацію і 

аеродинамічний опір (ΔVΣ = ΔVg + ΔVx ), статистичні значення відносної сухої 

ваги по ступеням ξсухі, величину співвідношення КП α, значення питомої тяги на 

землі і в пустоті – Рпит і та обмеження на величину допустимих осьових 

перевантажень [nx] і часу роботи ДУ [tі].  
При розрахунку величин, що шукаємо, в блок-схемі алгоритму розрахунку 

ЛТХ 1-го наближення можна скористатись наступними рекомендаціями. 

1. Значення кругової орбітальної швидкості  задається виразом: 

Vкр = VI√
1 − cosФел.

R

rк
(cos θк

∗)2 − cos(Фел. + θ) cos θк
∗
, 

 

де rк = Rз + Нк , VI  – кругова орбітальна швидкість, що визначається для 

висоти Нк як: 

VI = √g0rк = √g0
Rз
2

rк
= √g0

Rз
2

(Rз + Нк)
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Рис. 3.1. Блок-схема ЛТХ 1-го наближення 

 

1. Ввід ПД: GСД чи GАКА, ΔVΣ, ξсухі, α, Рпит.0і, Рпит.піі 

обмеження[tк], [nx]. 

 

2. Визначення Vкр для РН. 

 

3. Визначення zі із умови Vк = Vц − ∆VΣ. 

 

4. Визначення μпі. 

12. Вихід: Vкр, zі, Gі, ξсухі, μпі, μ0і, μпі, Р0і, Рпі, ĠΣі, Ġокі, Ġпі, tкі, tк, D, lр. 

5. Визначення Gі. 

6. Визначення Gпі, Gокі, Gпі. 

8. Визначення Р0і, Рпі. 

 

7. Визначення (чи оптимізація) μ0і. 

9. Визначення GΣі̇ , Ġокі, Ġпі. 

 

10. Визначення tкі, tк. 

 

11. Визначення D, lp 
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2. При визначенні чисел Ціолковського zі розподілу маси ЛА по ступенях 

задаються значення числа z1, потім, користуючись емпіричним співвідношенням 

μпі+1 = 1.2 · μпі для рідинних ЛА і μпі ≈ μпі+1 для твердопаливних ЛА визначають 

z2, потім z3 і т.д., тобто: 

zі+1 =
1

1 − А(1 −
1

zі
)
, 

де А = 1 для ТП ЛА і А = 1,2 для ЛА на РКП. 

 

3. При перевірці умови дольоту ЛА до точки призначення необхідно 

скористатись умовою: 

Vкр
∗ =∑g0 Рпит.  і ln zі − ΔVΣ, 

в якому значення ΔVΣ ≈ (0,22 ÷ 0,25)Vкр
∗ ; 

Рпит.1 =
Рпит.01 + Рпит.п1

2
; Рпит.2 = Рпит.п2. 

Якщо числа zі не вдовольняють умові дольоту, пункти 5 та 6 повторюють до 

рівності Vкр
∗ = Vкр

р
, тобто рівності потрібної і розрахункової швидкостей. 

 

4. Відносна маса палива по  ступенях визначається за формулою: 

μпі = 1 −
1

zі
. 

5. Стартова вага ЛА і початкові ваги ступенів розраховуються як: 

G0 = G1 = GСД∏
1− ξсухі

1 − ξсухі − μпі
,

N

2

 

де N – кількість ступенів ЛА.  

ДляN = 2 

G2 = GСД
1 − ξсух2

1 − ξсух2 − μп2
; 

G0 = G1 = G2
1 − ξсух1

1 − ξсух1 − μп1
. 

6. Робочі запаси палива, в тому числі окисника та пального по ступенях 

знаходять із співвідношень: 

Gпі = μпіGі;    Gокі =
α

α + 1
Gпі;    Gпі =

Gпі
α + 1

, 

де α – співвідношення КП, приведено в таблицях КП. 

7. Значення коефіцієнту тягоозброєності  μ0і  (або енергоозброєності ν0і =
1 μ0і⁄ ) вибирається з інтервалу: 

μпіРпиті
[tкі]

≤ μ0і ≤ [nxi](1 − μпі), 

де [tкі] – час роботи маршових ДУ носіїв, [tк] ≈ 300 сек для РДУ і [tк] ≈
150  сек для ТПРД, [nxi] – коефіцієнт перевантаження. Для ЛА на РКП [nxi] ≈ 3 ÷
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6, для ЛА з ТПРД [nxi] ≈ 6 ÷ 10. Зазвичай діапазон μ0і  досить широкий, тому 

приймають значення μ0і близькі до оптимальних. Для сучасних програм тангажу 

РН на РКП: μ01 = 1,2 ÷ 1,4, μ02 = 0,9 ÷ 1,1, μ03 = 0,2 ÷ 0,5. Для ЛА з ТПРДμ0і 
приблизновдвічі. 

8. Тяга ДУ визначається як: 

Р01 = μ01G01 
для 1-го ступеню та 

Рп2 = μп2G02, Рп3 = μп3G03, …, 
для наступних. 

9. Значення секундних витрат палива дорівнює: 

ĠΣі =
Р0і

Рпит.0 і
=

Рпі
Рпит.п і

;    Ġок =
α

1 + α
ĠΣі;    Ġп =

ĠΣі
1 + α

. 

10. Час роботи ДУ і-го ступеню і тривалість АДТ визначається із 

співвідношень: 

tкі =
Gпі

ĠΣі
;    tк =∑tкі. 

Отримані значення ЛТХ 1-го наближення дозволяють провести розрахунок 

зведення заправки КП, об’ємний розрахунок паливних відсіків, ваговий 

розрахунок 1-го наближення, геометричний, центрувальний, аеродинамічний, 

балістичний та інші розрахунки, результати яких дозволяють уточнити значення 

ЛТХ ЛА у 2-му наближенні і т. д.  
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4. Оптимізація  проектних  параметрів 

 

Прийняті в §4 значення проектних параметрів (ПП) є 

середньостатистичними та не дозволяють знайти оптимальне значення стартової 

ваги G0
∗  при заданій вазі корисного вантажу GКВ  (або GКВ

∗  при заданому значенні 

G0). Для визначення значення G0
∗  виконується оптимізація ПП, що найбільш 

впливають на ЛТХ ЛА. Такими ПП є відносна кінцева вага (маса) ЛА μк та 

коефіцієнт енергоозброєності νп (тотожно числу Ціолковського  та коефіцієнту 

тягоозброєності μ0). Заданому значенню висоти H при русі на АДТ згідно зі 

стандартною програмою тангажу та прийнятими питомими тягами відповідають 

різні комбінації значень μк та νп. Такі комбінації даних параметрів визначаються із 

системи балістичних рівнянь, записаних через ПП. 

Оптимізація ПП виконується згідно з наступним переліком робіт. 

1. Для заданих H та Рпит визначається 3÷5 значень μк
п
 та νп через систему 

балістичних рівнянь руху на АДТ, де μк
п
 – початкове значення μк. 

2. Виконується розрахунок поправок значень μк та νп, якщо значення Рпит 

відрізняється від табличного. 

3. Визначаються значення вагових коефіцієнтів kі (таблиця 7.1) вагового 

рівняння ЛА. 

4. Підставляючи значення μк,та νп, kі в вагове рівняння ЛА знаходять G0 (або 

GКВ, якщо G0 задане). 

5. Будується залежність G0(νп) та визначається значення νп
∗ , що оптимізує G0. 

В якості вихідних даних та обмежень на виконання оптимізації ПП служать: 

висота польоту H, вага корисного вантажу GКВ (або значення стартової ваги G0), 

питома тяга по ступенях Рпиті, стандартна програма тангажу Θ(t). 

Блок схема алгоритму оптимізації ПП одноступеневого ЛА приведена на 

рис.4.1(дивись на сторінці 34). 

 

Блок-схема алгоритму оптимізації ПП двоступеневого ЛА приведена на рис. 

4.2(дивись на сторінках 35-36). 

 

При оптимізації ПП проектант може використовувати наступну 

інформацію: 

1. Поправки значень μкі визначають за формулою: 

∆μк = −
μк lnμк
Pпит.п.

∆Pпит.п. 
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Рис. 4.1. Блок-схема оптимізації ПП одноступеневого ЛА 

для одноступеневих ЛА та за формулами: 

∆μк1 = −
μк1 lnμк1
Pпит.п.1

∆Pпит.п.1, 

∆μк2 = −
μк2 lnμк2
Pпит.п.2

∆Pпит.п.2. 

для двоступеневих ЛА. Розрахункове значення μкі визначають як: 

μкi
р
= μкi

п + ∆μкi, 

де μкi
п  – початкові значення μкi. 

 

 

1. Вихідні дані та обмеження: H, Gкв, Pпит0, Pпит.п,  

таблиці (νпі, μкі),Θ(t) 

2. Визначення 3÷5 табличних значень μкі для заданих νпі. 

3. Визначення поправок ∆μкі. 

4. Визначення розрахункових значень μк.μкі. 

5. Визначення вагових коефіцієнтів kі. 

6. Визначення значень G0і для відповідних пар μкі та νпі. 

 

7. Побудова залежності G0і (νпі). 

8.Визначення νп
∗ . 

9. Вихід νп
∗ , μк

∗ . 



36 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 4.2. Блок-схема оптимізації ПП двоступеневого ЛА 

1. Вихідні дані та обмеження: H, G0, GКВ, Pпит01, Pпит.п1, Pпит.п2, Θ(t), таблиці 

(νпі, μкі). 

2. Визначення μкі
п ступенів для декількох значень νп2 при фіксованому 

значені νп1
(1)

. 

3. Визначення поправок ∆μкі. 

4. Визначення розрахункових значень μкі
р

. 

5. Визначення значень вагових коефіцієнтів kі. 

6. Визначення значення корисного вантажу GКВ. 

 

7. Побудова залежності GКВ (νп2μк1) для νп1. 

8. Повторення пунктів 2÷7 для декількох значень νп1: νп
(2)
, νп
(3)

. 

9. Побудова залежності GКВ
∗ (μк) при оптимальних значеннях νп2

∗ . 

10. Побудова залежності GКВ(νп1) по значенням νп1
∗ . 

15. Побудова залежності GКВ(νп2) та визначення νп2
∗ . 

12. Визначення νп1
∗  та μк1

∗  по залежності GКВ(νп1) та μк1(νп1). 

 

13. Визначення μк2  для декількох νп2 при отриманих залежностях νп1
∗  та 

μк1
∗ . 

 

14. Визначення значень GКВ(μк1
∗ , νп1

∗ , μк2, νп2). 

 

11. Побудова залежності μк1(νп1). 

16. Вихід:μк1
∗ , νп1

∗ , μк2
∗ , νп2

∗ , GКВ або G0
∗ . 
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2. Значення стартової ваги визначається в разі одноступеневих ЛА з 

вагового рівняння: 

G0 = z
2;    z =

−b + √b2 − 4ac

2a
, 

в якому: 

a = μк(1 + kп − k
∗) − kп −

kр

νп
;      

b = −
kĠ

√νпPпит.п.
; 

c = −Gг.ч. (1 +
kнас.
νпμк

− k∗) − Gconst; 

kп = kб + kСОБ + kРТН + kСНkРТН + kг.з. + kн.с.; 
kP = kДВ + kрам + kок + kзалγДВ; 

kĠ = kПМ + kПГС + kх.в.; 
kнас. = kпер.в. + kпр.в.; 

k∗ = kБКМ + kДЗС + kСН; 

Gconst ≈ GСК. 
3. Значення ваги двоступеневого ЛА можна визначити, розв’язавши 

рівняння 

G =
1

1 +
kнас.2

νп2 μк2
− k2

∗

{
 
 

 
 G01 [μк1(1 + kп1 − k1

∗) − kп1 −
kр1

νп1
] −

kĠ√G01

√νп1Pпит.п.1
− Gconst1

1 +
kнас1

νп1μk1
− k1

∗
×

× [μк2(1 + kп2 − k2
∗) − kп2 −

kр2

νп2
] −

kĠ

√νп2Pпит.п.2
×

×√
G01 [μк1(1 + kп1 − k1

∗) − kп1 −
kр1

νп1
] −

kĠ√G01

√νп1 Pпит.п.1
− Gconst1

1 +
kнас.1

νп1 μk1
− k1

∗

}
 
 

 
 

. 
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5. Об’ємно-масовий розрахунок заправки КП 

 

Більшу частину об’єму ЛА займають паливні відсіки. При щільній 

компоновці об’єм КП може досягати 90% і більше від об’єму ЛА. Звісно, що 

габарити ПВ визначають габарити ЛА в цілому, а заправочне зведення КП суттєво 

впливає на стартову вагу ЛА. Загальна вага палива, що заправляється, переважає 

робочі запаси палива на величину гарантійних запасів, на заливку ДУ, на 

достартові витрати, на наддув, залишки незабору, на роботу газогенераторів (ГГ) і 

т.п. Визначивши вагу палива, заправки, можна визначити об’єми паливних баків, 

що необхідні для проведення геометричного та інших розрахунків. 

Здійснюючи об’ємно-масовий розрахунок заправки КП, необхідно провести 

роботи згідно нижче приведеному переліку. 

1. Визначити масу гарантійних запасів (ГЗ) “О” та “Г”: 

- на відхилення співвідношення компонентів палива від розрахункового – 

Δmок
∆k, Δmг

∆k; 

- на відхилення значення питомої тяги від розрахункової – Δmок
∆Рпит , 

Δmг
∆Рпит; 

- на відхилення маси заправки “О” від розрахункової – Δmок
Δmок, Δmок

Δmг; 

- на відхилення маси заправки “Г” від розрахункової – Δmг
Δmок, Δmг

Δmг; 

- на відхилення маси сухої ваги ЛА від розрахункової – Δmок
Δmсух

, 

Δmг
Δmсух

. 

2. Визначити масу “О” та “Г” на роботу ГГ ТНА. 

3. Визначити масу незабору “О” та “Г”. 

4. Визначити масу “О” та “Г” на заливку двигуна. 

5. Визначити масу достартової витрати КП. 

6. Визначити масу палива на наддув. 

7. Визначити масу “О” та “Г”, що заправляється в паливні відсіки(ПВ). 

8. Визначити об’єми заправки КП. 

9. Визначити номінальний об’єм газової подушки. 

10. Визначити об’єм арматури в баку. 

11. Визначити об’єм магістралі “О” в баку “Г”. 

12. Визначити об’єм температурного розширення КП і паливних баків(ПБ). 

13. Визначити мінімальний об’єм газової подушки. 

14. Визначити об’єми баків “О” та “Г”. 

В якості ВД на проведення об’ємно-масового розрахунку заправки служать: 

величина стартової ваги G0, вага робочих запасів палива: окисника та горючого, 

коефіцієнт стехіометричного співвідношення “О” та “Г” – К, питома тяга –Рпит, 
значення відносної кінцевої ваги – μк = 1 zі⁄ , Gсух  – суха вага ЛА. В якості 

обмежень виступають: величини відхилення маси (ваги) заправки окислювача та 

пального ΔGок та ΔGп, коефіцієнт стехіометрії – Δk, питома тяга – ΔРпит, суха вага 

– ΔGсух від розрахункових значень, величини статистичних вагових коефіцієнтів. 
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    Блок схема алгоритму об’ємно-масового розрахунку заправки КП 

приведена на рис.5.1(дивись на сторінках 38-39). 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

 

7. Визначення загальної маси “О” та “П”. 

8. Визначення маси незабору“О” та “П”. 

9. Визначення маси заливки ДУ “О” та “П”. 

10. Визначення маси достартової витрати ДУ “О” та “П”. 

1.  Ввід ВД: mп
р
, mок

р
, К, Рпит, μк, mсух, ṁок, ṁп, ρок, ρп, Р0, Рп. 

та обмежень Δmок, Δmг, Δk, ΔРпит, Δmсух. 

2. Визначення ГЗ маси “О” та “Г” на відхилення коефіцієнта співвідношення КП 

від розрахункового. 

3. Визначення ГЗ маси “О” та “Г” на відхилення значення питомої тяги від 

розрахункової. 

4. Визначення ГЗ маси “О” та “Г” на відхилення значення сухої ваги від 

розрахункової. 

5. Визначення ГЗ маси “О” та “Г” на відхилення значення маси “О” від 

розрахункової. 

6. Визначення ГЗ маси “О” та “Г” на відхилення значення маси “Г” від 

розрахункової. 

11. Визначення маси “О” та “Г” на роботу рідинного ГГ ТНА. 

12. Визначення маси “О” та “Г” на наддув. 

13. Визначеннязагальноїмаси“О” та “Г” (складаннязведення заправки. 

14. Визначення об’ємів заправки “О” та “Г”. 

15. Визначення номінальних об’ємів газових подушок. 

16. Визначення об’єму арматури в баках “О” та “Г”. 

17. Визначення об’єму магістралі “О” в баку “Г”. 
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Рис. 5.1. Блок-схема об’ємно-масової заправки КП рідинних ЛА 

 

Примітка: Приведена блок-схема об’ємно-масової заправки справедлива для 

одноступеневих ЛА. Для багатоступеневих ЛА об’ємно-масовий розрахунок 

проводиться по ступенях із урахуванням того, що величини параметрів ВД 

видаються для кожної ступені. 

При проведенні об’ємно-масового розрахунку проектант може 

користуватись наступною інформацією довідникового характеру. 

1. Величина ГЗ “О” та “Г” на відхилення значення коефіцієнта 

співвідношення КП від розрахункового визначається за формулами: 

∆mок
∆k =

mп
р
 ∆k

(1 + К)(1 + К + ∆k)
;   ∆mг

∆k =
mп
р
 ∆k

(1 + К)(1 + К − ∆k)
; 

в яких Δk = (0,03 ÷ 0,05) K. 

Примітка: Значення коефіцієнта стехіометричного співвідношення КП К 

зазвичай відрізняється від реального (оптимального) співвідношення α . Однак, 

оскільки в таблицях КП приводиться, як правило значення К (а не α, характерного 

для конкретної ДУ), то й величина ГЗ обчислюється не через Δα, а через Δк. Якщо 

ж в таблицях дано α – розрахунок проводиться через Δα. 

2. Величина ГЗ “О” та “Г” на відхилення значення питомої тяги від 

розрахункової може бути знайдена з виразів: 

∆mок
∆Рпит = −m0

К

К + 1

∆Рпит
Рпит

μк lnμк;    ∆mг
∆Рпит = −m0

1

К + 1

∆Рпит
Рпит

μк lnμк, 

де ΔРпит = (0,01 ÷ 0,02)Рпит. 
3. Величина ГЗ “О” та “Г” на відхилення значення сухої ваги від 

розрахункового значення розраховується як: 

∆mок

∆mсух = m0

К

К + 1
μк(1 − μк)

∆mсух

mсух
;    ∆mок

∆mсух = m0

1

К + 1
μк(1 − μк)

∆mсух

mсух
, 

де сухсух m)015,001,0(Δm  . 

4. Величина ГЗ “О” та “Г” на відхилення значення маси заправки “О” від 

розрахункового визначається залежностями: 

18. Визначення об’ємів температурного розширення КП і ПВ. 

19. Визначення мінімального об’єму газових подушок. 

20. Визначення об’ємів заливки ДУ “О” та “Г”. 

21. Визначення об’ємів баків “О” та “Г”. 

22. Вихід: mок, mг,mп,Vб.ок.,Vб.п.. 
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г
ок 


  

в яких Δmок = 0,005mок
Р . 

5. Величина ГЗ “О” та “Г” на відхилення значення маси заправки “Г” від 

розрахункового визначається залежностями: 

;m)μ1(
1К

К
Δm гк

m

ок
г 




 ;m)μ(1
1К

1
1Δm гк

m

г
г

Г.З.














 

в яких Δmг = 0,005mг
Р. 

6. Маса ГЗ “О” та “Г” може бути знайдена за формулами: 

;)m()m()m()m(2)m(15,1m 2Δm

ок

2Δm

ок

2Δm

ок

2ΔP

ок
гоксухΔк

ок

ок
гз   

.)m()m()m()m(2)m(15,1m 2Δm

г

2Δm

г

2Δm

г

2ΔP

г
гоксухΔк

г

г
гз   

7. Маса незабору “О” та “Г” визначається на основі статистичних даних із 

співвідношень:  

;mкm   ;mкm гнез

г

незокнез

ок

нез   

Рекомендовані значення величин коефіцієнтанезабору знаходяться в межах: 

кнез = {

(0,1 ÷ 0,3)10−2 − для одноступеневих ЛА,

(0,2 ÷ 0,4) 10−2 − для 1– го ступеню двоступеневих ЛА,

(0,4 ÷ 0,65)10−2 − для 2– го ступеню двоступеневих ЛА

 

8. Маса заливки ДУ окислювачем та горючим на основі даних статистики 

дорівнює: 

;
1К

К
Pγкm пдузал

ок

зал


 ;
1К

1
Pγкm пдузал

г

зал


  

Значення коефіцієнту заливки кзал і питомої ваги ДУ 𝛾ду рекомендуються в 

наступних межах: 

кзал = {
(0,11 ÷ 0,16) − для перших ступенів двоступеневих ЛА Рп > 20 т;
(0,06 ÷ 0,07) − для другихх ступенів двоступеневих ЛА Рп < 20 т;

 

ступінь; I  2;n

1;n
,

 т100 

 т100 

P;8)10(7

P;7)10(6
γ

0

3

0

3

ду























 

.ступінь II  2;n,
 т50 

 т50 

P;12)10(8

P;10)10(8
γ

0

3

0

3

ду 



















 

9. Маса достартової витрати “О” та “Г” приймається рівній половині 

секундної витрати компоненту, тобто: 

mдост
ок = 0,5mок̇ ;   mдост

г = 0,5mг̇ . 
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10. Маса КП, що витрачається на роботу рідинних ГГ (РГГ) ТНА, за 

статистичними даними дорівнює: 

mргг
ок = (0,003 ÷ 0,005)mок;   mргг

г = (0,003 ÷ 0,005)mг. 

 

11. Маса КП, що витрачається на наддув, задається співвідношенням: 

mРТН
ок = кРТНmок, mРТН

ок = кРТНmок. 
Статистичні значення коефіцієнта робочого тіла наддуву знаходяться в 

межах: 





































ступінь II 2;n 

ступінь; I 2;n 

1;n 

;10)42,035,0(

;)1042,0(0,35

;)1042,0(0,35

к

2

2

2

РТН

.

 

12. Зведення заправки КП має вигляд: 

Складові частини заправки О Г КП 

1. Робочі запаси Gок
р

 Gг
р
 Gп

р
 

2. Гарантійні запаси Gгз
ок Gгз

г  Gгз 

3. Незабір Gнез
ок  Gнез

г  Gнез 

4. Заливка ДУ Gзал
ок  Gзал

г  Gзал 

5. Достартові витрати Gдост
ок  Gдост

г  Gдост 

6. Витрата на РГГ GРГГ
ок  GРГГ

г  Gргг 

7. Робоче тіло наддуву GРТН
ок  GРТН

г  Gртн 

8. Вага заправки Gок Gг Gп 

13. Об’єми заправки КП дорівнюють: 

;
ρ g

G
V

ок0

ок
ок  .

ρ g

G
V

г0

г
г   

14. Значення номінальних об’ємів газових подушок за статистичними 

даними дорівнюють: 

;
ρ g

G
)2,2(2V2,2)(2V

ок0

ок
ок

ок

г.п.




 ;
ρ g

G
)2,2(2V

г0

гг

г.п.



  

для холодних систем наддуву та 

;
ρ g

G
)5,3(3V

ок0

окок

г.п.



 ;
ρ g

G
)5,3(3V

г0

гг

г.п.



  

для гарячих систем наддуву. 

15. Об’єм арматури в баках дорівнює, приблизно, 

 ;V005,0V ок
ок

арм



  ;V005,0V г
г

арм
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та складає (20 ÷ 40)дм3 для другого ступеню і (80 ÷ 100)дм3 для першого 

ступеню. 

16. Об'єм магістралі окислювача в баку пального приблизно можна 

визначити з виразу:  

Vмаг =
√(1,1 ÷ 1,2)Vгlб̅.г.

2

π
(1,4 ÷ 1,7)

ṁок

W ρок
, 

де W  – швидкість руху КП по трубопроводу, W = 6÷ 15 м/сек , б.г.l  – 

подовження бака горючого, для першого ступеню 5,11lб.г.  ; для другого– 

5,03,0lб.г.  . 

17. Значення об’ємів температурного розширення компонентів палива 

розраховується за формулами: 

ΔVt
ок = 3αокVок(Т0 − Тк);     ΔVt

г = 3αгVг(Т0 − Тк), 

де αок і гα  – коефіцієнти лінійного температурного розширення КП при 

нагріві від початкової температури Т0 до кінцевої Тк;  

αок і гα  приймаються на основі табличних даних і приблизно дорівнюють 

(0,008 ÷ 0,01). 
Значення об’ємного розширення конструкції паливних баків визначаються 

як: 

ΔVt
б.ок = 3αб.окVб.ок(Т0 − Тк);     ΔVt

б.г = 3αб.гVб.г(Т0 − Тк), 
де αб.ок = αб.г = 0,2 ÷ 0,22– коефіцієнт розширення матеріалу конструкції 

паливного бака. 

18. Мінімальний об’єм газових подушок дорівнює: 

Vг.п.  min
ок = Vг.п.  ном

ок ± ΔVt
б.ок ∓ ΔVt

ок;    Vг.п.  min
г = Vг.п.  ном

г ± ΔVt
б.г ∓ ΔVt

г 

19. Об'єм КП для заливки ДУ можна розрахувати за формулами: 

 ;P
γ

γγ
V 0

ок

ду

ок

зал.дуок

зал.ду


 ,P

γ

γγ
V 0

г

ду

г

зал.дуг

зал.ду


  

де кг/т 15γок

зал.ду   тяги для “О” (АТ) та кг/т 12γг

зал.ду   тяги “Г” (НДМГ).  

Об'єм КП на заливку ДУ можна також визначити через масу заливки “О” та 

“Г” (пункт 8): 

 ;
ρ

m
V

ок

ок

зал.дуок

зал.ду  .
ρ

m
V

г

г

зал.дуг

зал.ду   

20. Об'єм баків “О” та “Г” знаходять як суму необхідних складових об’ємів, 

тобто: 

;ΔVVΔVVVVV б.ок

t

ок

зал.ду

ок

t

ок

арм

ок

г.п.гб.ок   

.ΔVVΔVVVVVV б.г.

t

г

зал.ду

г

t

oк

маг

г

арм

г

г.п.гб.г   
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6. Розрахунок масового зведення ЛА I-го наближення 

 

6.1. Розрахунок масового зведення ЛА на РКП. 

Для здійснення розрахунку центрувальних характеристик, визначення 

осьових моментів  інерції, керованості ЛА, визначення навантажень, що діють на 

ЛА, розрахунків на міцність необхідно мати значення основних складових маси 

ЛА, їх геометрію та розташування у складі ЛА. Проте, на етапі I-го наближення, 

коли навантаження невідомі та подальший детальний розрахунок конструкції для 

визначення основних масових, габаритних та інших характеристик  неможливий, 

застосовується статистичний закон кореляції параметрів однорідного ряду 

технічних об’єктів, згідно з яким маса об’єкта прямо пропорційна визначальному 

параметру і ця пропорційність може бути задана величиною статистичного 

коефіцієнта.  

При розрахунках масового (вагового) зведення ЛА на РКП I-го наближення 

необхідно виконати наступний перелік робіт.  

1. Визначити вагу систем та конструкції ЛА, що залежать від ваги   палива, 

а саме: 

 паливних баків (п.б.); 

 системи опорожнення баків (СОБ); 

 робочого тілу наддуву (РТН); 

 системи наддуву (СН); 

 гарантійних запасів (г.з.); 

 неврахованих залишків (н.зал.). 

2. Визначити вагу систем та конструкції ЛА, що залежать від тяги двигунної 

установки,  а саме: 

 двигунної установки (ДУ); 

 рами ДУ (рам); 

 органів керування (о.к.); 

 заливки ДУ (зал). 

3. Визначити вагу систем та конструкції ЛА, що залежать від секундних 

витрат палива,  а саме: 

 паливних магістралей (п.м.); 

 пневмогідросистеми (ПГС); 

 хвостового відсіку (х.в.). 

4. Визначити вагу систем та конструкції ЛА, що залежать від величини 

насідаючого   ватажу,  а саме: 

 перехідних відсіків (пер.в.); 

 приладового відсіку (пр.в.). 

5. Визначити вагу систем та конструкції ЛА, що залежать від ваги 

конструкції ,  а саме: 

 бортової кабельної мережі (БКМ); 
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 деталей загального складання (ДЗС); 

 неврахованих елементів конструкції (н.ел.). 

6. Визначити суху вагу ЛА. 

7. Визначити стартову вагу ЛА. 

8. Порівняти отримане значення стартової ваги ЛА з визначеним в блоці 

ЛТХ I наближення, та  

 якщо G0I > G0
∗ – повернутися до пункту 1, та шляхом 

аналізу вагових співвідношень зменшити вагу ЛА. У випадку 

неможливості корегування Gсух– повернутися до блоку визначення 

ЛТХ I наближення; 

 якщо G0I ≤ G0
∗– розрахунок закінчити. 

В якості вихідних даних  та обмежень на розрахунок масового зведення 

приймаються наступні параметри: вага палива ступені Gп , тяга ДУ і-й ступені 

P0i(Pni) , секундна вагова витрата палива 



iG , вага насідаючого вантажуGнас , 

величина осьового перевантаження nxi, вага корисного вантажу GКВ,  вага системи 

керування Gск, вага ступеня Gi. 
Блок-схема розрахунку масового зведення ЛА на РКП першого наближення 

представлена на рисунку 6.1(дивись на сторінці 45). 

У розрахунках масового (вагового) зведення ЛА на РКП проектант може 

використовувати наступну довідкову інформацію. 

1. Вага конструкцій та систем, що залежать від ваги палива, може бути 

розрахована за емпірічною залежністю : 

∑Gi(Gпi) =∑Gi(

N

i=1

Gпi) =∑(kп.б.і + kСОБi + kРТНi + kСНi

N

i=1

kРТН + kн.зап.п)Gпi, 

де kн.зап.п. – коефіцієнт, що враховує неробочі запаси палива на ступені. 

Примітка: складання здійснюється в рамках розгінного блоку i-го ступеня, а 

потім по всіх N ступенях ЛА.  

2. Вага систем та конструкції ЛА, що залежать від секундних витрат палива: 

∑Gі(G∑ i̇ ) =∑(kп.м.i + kПГСi + kх.в.)√G∑ i̇

N

i=1

 . 

3. Вага систем та конструкції ЛА, що залежать від тяги ДУ: 

∑(

N

i=1

γДУ + kрамi + kо.к.i + kзалi ∙ GДУ)P0i =∑Gі(

N

i=1

P0i). 

4. Вага систем та конструкції ЛА, що залежать від величини насідаючого   

вантажу: 

∑(

N

i=1

kперв.в.i + kпр.в.i)Gнас =∑(

N

i=1

kпер.в. + kпр.в.)Gi+1nхі =∑Gі(Gнас)

N

i=1

. 

5. Вага систем та конструкції ЛА, що залежать від ваги конструкції: 
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Рис.6.1. Блок-схема розрахунку масового (вагового) зведення ЛА на РКП. 

1. Вихідні дані та обмеження: Gпi, P0i,GΣi, Gнасi = nxiGi+1, 

ξсухі,kп.б.,kСОБ,kРТН,kСН,kг.з.,kн.зал.,kрам,kок,kзал,kп.м.,kПГС,kх.в.

,kпер.в.,kпр.в.,kБКМ,kн.ел.,kа.об.,kн.зал.п,kнез,γДУ. 

2. Визначення ваги систем та конструкцій, вага яких є 

функцією ваги палива розрахункової ступені:  

Gп.б.,GСОБ,GРТН,GСН,Gг.з.,Gзал,Gн.зап.п. 

3. Визначення ваги систем та конструкцій, що залежать від 

секундної витрати палива:Gп.м.,GПГС,Gх.в.. 

 
4.Визначення ваги систем та конструкцій ЛА, що залежать 

від тяги ДУ:GДУ,Gрам,Gо.к.. 

5.Визначення  ваги систем та конструкцій ЛА, що залежать 

від величини насідаючого ватажу:Gнас.і = nxiGi+1, 

Gпер.в.і = nxiGперв.в,Gпр.в.і = nxiGпр.в., Gпер.в.,Gпр.в.. 

6.Визначення ваги систем та конструкцій, що залежать від 

ваги конструкції розгінного блоку ступеня: 

GБКМ,GДЗС,Gн.ел.. 

7.Визначення ваги аеродинамічного обтічника Gа.об.. 

8.Визначення сухої ваги носіяGсух.. 

9.Визначення стартової ваги ЛА I-го наближення. 

10.Визначення стартової ваги ЛА I-го та II-го наближення: 

- якщо G0II > G0I  - повернутися до пункту 1, 

передивитись початкові дані та повторити пункти2-9; 

- якщо G0II ≤ G0I - розрахунок закінчити. 

11.Вихід: Вагове зведення ЛА. 
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де G0 в [т],  kа.об.=(15÷20) кг/м
2
; 

 

∑(

N

i=1

kБКМ + kДЗС + kн.ел.)Gкон =∑(kБКМ + kДЗС + kн.ел.)

N

i=1

ξсухGi =∑Gі(Gкон).

N

i=1

 

6. Вага аеродинамічного обтічника, виходячи зі статистичних даних: 

Gа.об. = kа.об. ∙ Sоб. = kа.об. ∙ √G0
23

∙ (0,7 ÷ 1,1), 

 

 

7. Суха вага ЛА дорівнює: 

Gсух =∑Gi

N

i=1

(Gпi) +∑Gі(Gi)̇ +

N

i=1

∑Gі(P0i)

N

i=1

+∑Gі(Gнас) +∑Gі(Gкон) + Gа.об.

N

i=1

N

i=1

. 

8. Вага ЛА II-го наближення дорівнює сухій вазі, вазі КВ та КП, тобто 

G0II = Gсух + GКВ +∑Gпi

N

i=1

 

Значення статистичних коефіцієнтів в пунктах 1-7 наведені в таблиці 6.1. 

Таблиця 6.1 

№ 

пп 
Коефіцієнт 

Кількість 

ступенів 

Номер 

ступеня 

Інтервал значень 

Без обмежень на 

габарити 

З обмеженнями 

на габарити 

1 2 3 4 5 6 

1 kп.б. 

N=1 - (1,8÷2,5)10
-2

 (3,0÷4,6)10
-2

 

N=2 
I (1,5÷2,0)10

-2
 (2,5÷4,0)10

-2
 

II (1,8÷2,2)10
-2

 (4,0÷6,0)10
-2

 

2 kСОБ 

N=1 - (0,04÷0,07)10
-2

 

 
N=2 

I (0,04÷0,07)10
-2

 

II (0,1÷0,016)10
-2

 

    Відкрита схема Закрита схема 

3 kРТН 

N=1 - (0,08÷0,2)10
-2

 (0,32÷0,45)10
-2

 

N=2 
I (0,15÷0,25)10

-2
 (0,41÷0,47)10

-2
 

II (0,25÷0,35)10
-2

 (0,64÷0,73)10
-2

 

    Газобалонна СН Гаряча СН 

4 kСН 

N=1 - 1,5÷2,0 0,3÷0,8 

N=2 
I 1,5÷2,0 0,33÷0,6 

II 2,0÷2,5 0,45÷0,72 

    
За наявністю 

СВБ 
Без СВБ 

5 kг.з. 

N=1 - (0,5÷1,0)10
-2

 (1,0÷1,5)10
-2

 

N=2 
I (0,5÷1,0)10

-2
 (1,0÷1,5)10

-2
 

II (0,45÷0,8)10
-2

 - 

6 kн.зап.п N=1 - (0,1÷0,3)10
-2

 (0,4÷0,8)10
-2
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N=2 
I (0,1÷0,3)10

-2
 (0,4÷0,8)10

-2
 

II (0,2÷0,4)10
-2

 (0,42÷0,65)10
-2

 

7 kрам   (0,5÷1,2)10
-3

 

8 kо.к N=2 
I (0,2÷0,5)10

-3
 

II (0,9÷1,1)10
-3

 

9 kзал N=2 
I (0,12÷0,16)10

-3
, Pn>20 т 

II (0,06÷0,07)10
-3

, Pn<20 т 

10 kп.м. N=2 
I 6÷10 

II 4÷6 

11 kПГС   2÷3 

12 kх.в. N=2 
I 12÷15 

II 15÷20 

13 kпер.в. N=2 
I (0,5÷0,7)10

-3
 

II (1,0÷2,5)10
-3

 

14 kпр.в. N=2 
I (0,8÷1,2)10

-3
 

II (3÷6)10
-3

 

15 kБКМ N=2 
I 

(1,5÷2,0)10
-2

 
II 

16 kДЗС N= 1; 2 I, II (1,5÷2,0)10
-2

 

17 kн.ел. N=1;2 I, II (1,5÷2,5)10
-2

 

18 kзал
kнез
γДУ
kРТН

}   
Значення даних коефіцієнтів 

приведені раніше 

19 

20 

21 

 

Виходом з блок-схеми розрахунку масового (вагового) зведення є 

Таблиця  6.2 

Вагове зведення ЛА на РКП І наближення 

Позначення І РБ ІІ РБ 

Вага бака О Gб.о.  

Вага бака Г Gб.г.  

Вага СОБ GСОБ  

Вага РТН GРТН  

Вага СН GСН  

Вага ДУ GДУ  

Вага рами Gрам  

Вага органів керування Gо.к.  

Вага паливних магістралей Gп.м.  

Вага пневмогідросистеми GПГС  

Вага хвостового відсіку Gх.в..  

Вага перехідного відсіку Gпер.в.  
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Вага приладового відсіку  Gпр.в.  

Вага аеродинамічного обтічника Gа.об.  

Вага БКМ GБКМ  

Вага ДЗС GДЗС  

Вага неврахованих елементів Gн.ел.  

Вага гарантійних запасів Gг.з.  
Вага незабору КП
Вага заливки ДУ

Вага достартової витрати
Вага випаровування КП

} 
Вага 

неврахованих 

залишків КП 

Gнез
Gзал
Gд.р.
Gвип

}Gн.зал 

 

 

 

 

Суха вага РБ GсухI GсухII 

Вага окисника GокI GокII 

Вага горючого GгI GгII 

Вага РБ GРБI GРБII 

Вага СК GСК 

Вага КВ GКВ 

Стартова вага I наближення G0I 

 

6.2 Розрахунок масового зведення ЛА на ТП. 

При розрахунку вагового зведення ЛА на ТП І-го наближення, необхідно 

виконати наступний перелік робіт: 

1. Визначити вагу циліндричної частини корпусу РДТП. 

2. Визначити вагу днищ РДТП. 

3. Визначити вагу бронювання та ТЗП. 

4. Визначити вагу соплового блоку РДТП. 

5. Визначити вагу органів керування. 

6. Визначити вагу запального пристрою. 

7. Визначити вагу хвостового та перехідних відсіків. 

8. Визначити вагу гарантованих запасів та залишків палива. 

9. Визначити вагу деталей загального збирання та неврахованих елементів. 

10. Визначити вагу бортової кабельної мережі. 

11. Визначити суху вагу. 

12. Визначити стартову вагу І-го наближення. 

13. Порівняти отримане значення стартової ваги І-го наближення зі 

стартовою вагою нульового наближення: 

- якщо  G0I > G0
∗– повернутися до п. 1; 

- якщо G0I ≤ G0
∗– закінчити розрахунок. 

14. Подати на друк «Вагове зведення ЛА на ТП I-го наближення». 

Алгоритм вагового розрахунку ЛА на ТП 1-го наближення наведено на рис. 

7.2(дивись на сторінці 59). 

При розрахунку стартової ваги ЛА на ТП (вагового зведення) I-го 

наближення проектант може використовувати наступну довідкову інформацію. 
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Рис.6.2. Блок-схема визначення стартової ваги ЛА на ТП I-го наближення. 

1. Вихідні дані та обмеження: G0,Gп,P0,Pп,Ġ,ρп,σв,ρк,ρбр, η, ψ, 

lз̅, εi, Pкi, Pai, kТЗП, αбр, Uбр, kс, γс
ср

, R, T, αс, ks, βср, kз.п., kо.к., 

kБКС,kДЗС, kн.ел., Ni0, nx,kа.об, Gi, kг.з., kост.т., Pi. 

2. Визначення ваги циліндричної частини корпусу РДТПGц.i. 

 
3. Визначення ваги днищ РДТПGдн.i. 

 
4. Визначення ваги броні та ТЗП GТЗП.i, Gбр.i. 

5. Визначення  вагисоплового блоку Gс.б.i. 

6. Визначення ваги органів керування Gо.к.i. 

7.Визначення ваги запального пристрою Gз.п.i. 

8. Визначення сухої ваги конструкції РДТПGк.РДТПi. 

9. Визначення ваги гарантійних запасів та залишків 

паливаGг.з.i. 

10. Визначення ваги спорядженого РДТП GРДТПi. 

11. Визначення ваги сухих відсіків та аеродинамічного 

обтічника Gх.в., Gпер.в.,Gпр.в., Gа.об. . 

12. Визначення ваги деталей загального складання та 

неврахованих елементів GДЗС, Gн.ел.. 

13. Визначення ваги бортової кабельної мережі GБКМ. 

14. Визначення сухої ваги Gсухi, Gсух. 

15. Визначення стартової ваги ЛА на ТП I наближення G0i 

 якщо  G0I > G0
∗  - повернутися до п. 1; 

 якщо G0I ≤ G0
∗   - закінчити розрахунок. 

 

 16. Вихід: Вагове зведення ЛА на ТП I-го наближення. 
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1. Вага циліндричної частини корпусу РДТП може бути знайдена за 

формулою: 

Gц =
π

2

Pкγцη

σв
lз̅D

3, 

в якій  Pк обирається з таблиці 2.3,  

γц– питома вага (γц = ρцg0) матеріалу циліндру; 

η – коефіцієнт безпеки ( для ємкостей, що працюють під тиском η=1,5); 

lз̅– подовження заряду, обирається з графіку (рис. 7.3.); 

σв – межа міцності матеріалу корпусу РДТП; 

D – діаметр ЛА, значення якого в першому наближенні приймається 

виходячи з залежності: 

D = 0,52√G0
3  , 

де G0 [т], D[м]. 

Вага циліндричної частини корпусу РДТП може бути задана емпіричною 

залежністю: 

Gц.і = 0,072Gпі(1 − Рі), 
де Рі - статистичний коефіцієнт, 

Рі = {

0,1 − для I ступені,
0,15 − для II ступені
0,2 − для III ступені.

, 

σв для органопластикових корпусів може бути прийняте (130÷140) кг/мм
2
 , 

для склопластиків (100÷150) кг/мм
2
, 70 кг/мм

2  
– для вуглепластиків. Питома вага 

органопластику,  приблизно,  дорівнює 1,36 т/м
3
,  склопластику  2,1 т/м

3
 та 1,55 

т/м
3
 для вуглепластику. 

2. Вагу днищ можна визначити з виразу: 

Gдн.i = γцη
Pк
σв
D3, 

значення параметрів якого представлено вище. 

 

3. Вага бронювання заряду (якщо маються поверхні заряду,  по яких горіння 

заряду не передбачено) розраховується як: 

Gбр.i =
π

4

αбр

Uбр
γбр(1 − d̅к

2)D3, αбр =
(0,04 ÷ 0,1)мм

с
,    γбр =

1,2т

м3
, 

де Uбр −швидкість горіння броні; 

 d̅к
2 =

dк

D
−відносна величина діаметру каналу заряду, в залежності від форми 

заряду та геометрії каналу коливається від 0,2 до 0,5. 

Вага ТЗП для захисту відкритих внутрішніх поверхонь корпусу РДТП від 

впливу високотемпературних продуктів згоряння задається статистичною 

залежністю 

GТЗПi ≈ 0,0167  Gзi ≈ (1,01 ÷ 1,025). 
Примітка: Gзi більше Gпi на величину гарантійних запасів та залишків 

палива. 
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4. Вагу соплового блока рекомендовано розраховувати за статистичною 

залежністю: 

Gс.б. = kсGкон.ДВ = kс(Gц + 2Gдн), 
в якій значення kс= 0,3 для I ступеню, 0,35 – для II ступеню, 0,4 – для III 

ступеню, або за формулою, що враховує конкретні параметри сопла 

Gс.б. =
ks4RTρпγсер

с αс

k0Pк sin βс
(
Fa
Fкр

− 1) lз̅ , 

де ks = 2,03÷3,4 – враховує форму каналу; 

R,T – табличні дані для обраного ТП; 

k0 = k0(k) – коефіцієнт, що визначають з таблиці 7.3; 

Fа/Fкр= f (Pк/Pа) – визначається графічно, рис. 7.1; 

βс =(15
0
÷17

0
) – середній кут розкриття конуса сопла. 

Таблиця 6.3 

k 1,12 1,14 1,16 1,18 1,20 1,22 1,24 

k0 0,633 0,638 0,641 0,644 0,648 0,652 0,655 

 

 

 

Рис. 6.3.  Залежність Fa/Fкp=f (Pк/Po) 

5. Вага органів керування, запальних пристроїв, деталей загального 

складання, неврахованих елементів розраховується за статистичними 

залежностями: 

Gо.к. = (0,3 ÷ 0,4)Gс, 
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Gз.п. = 0,0003Gп  або 0,184√100
Ġпi

Pкi
= Gз.п., 

GДЗС = kДЗСD
2 = (0,0015 ÷ 0,002)D2, 

Gн.ел. = (1,6 ÷ 2)10
−3G0

∗ . 

6. Вага гарантiйних запасів та залишків недогоряння дорівнює: 

Gг.з.= (0,01~0,025)Gп. 

7. Вага конструкції приладового, хвостового та перехідних відсіків залежить 

від насідаю чого вантажу та визначається як 

Gх.в., Gпер.в., Gпр.в. = Nсухi ∙ Gнасi = (0,01 ÷ 0,012) ∙ Gнасi = 

= (0,01 ÷ 0,012)Gi+1nxi, 
де nxi – допустиме значення коефіцієнта осьового перевантаження. 

8. Вагове зведення ЛА на ТП першого наближення представлена в таблиці 

7.4. 

Таблиця 6.4. 

Вагове зведення ЛА на ТП 

 РБI РБII РБIII 

Вага циліндричної частини Gц   

Вага днищ (переднього та заднього) Gдн.   

Вага броні Gбр   

Вага ТЗП GТЗП   

Вага соплового блоку Gс.б.   

Вага органів керування Gо.к.   

Вага запального пристрою Gз.п.   

Вага конструкції РДТП Gк.РДТП   

Вага палива (робочі запаси) 

Вага гарантiйних запасiв i залишків 

Gп 

Gг.з. 

  

Вага заряду РДТП Gз   

Вага спорядженого РДТП GРДТП   

Вага хвостового відсіку Gх.в.   

Вага перехідного відсіку Gпер.в.   

Вага приладового відсіку   Gпр.в. 

Вага бортової кабельної мережі GБКМ   

Вага неврахованих елементів Gн.ел.   

Вага деталей загального складання GДЗС   

Вага розгінного блоку GРБI GРБII GРБIII 

Вага приладів СК GСК 

GКВ Вага корисного вантажу 

Вага ступені G1 G2 G3 

Стартова вага G1=G0 
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7. Геометричний розрахунок ЛА 

 

7.1. Геометричний розрахунок ЛА на РКП 

 

Задачею геометричного розрахунку є визначення основних габаритних 

характеристик ЛА, геометричного вигляду основних відсіків, систем та 

конструкцій. При здійсненні геометричного розрахунку ЛА на РКП необхідно 

здійснити роботи згідно з наступним переліком: 

1. Визначити діаметр ЛА D в першому наближенні. 

2. Визначити довжину циліндричної обичайки бака "О" I ступеню. 

3.  Визначити довжину циліндричної обичайки бака "П" I ступеню. 

4. Визначити довжини циліндричних частин баків "О" та  "П" 

інших ступенів lоi lпi. 

5. Визначити об’єм компоновки корисного вантажу Vк.в.; 

6. Визначити об’єм конічної частини КВ Vк.к.в. 

7. Визначити довжину циліндричної частини КВ, порівняти з 

довжиною ступеню розведення та прийняти більше значення Vц.к.в.. 

8. Визначити довжину хвостового відсіку першої ступені lх.в.. 

9. Визначити геометричні параметри ДУ. 

9.1 Визначити діаметр критичного перетину камери ДУ αкрi. 

9.2 Визначити діаметр зрізу камер ДУ αai. 

9.3 Визначити довжину сопла lс.. 

9.4 Визначити необхідний об’єм камери згоряння Vк.з.i.. 

9.5 Визначити діаметр камери згоряння dк.з.i. 

9.6 Визначити довжину камери згоряння lк.з.i. 

10. Визначити діаметр магістрального та тонельного трубопроводу 

"О" в баках  "П" ступенів. 

11. Визначити діаметр магістрального трубопроводу "П" ступенів. 

12. Зробити ескіз компоновки ЛА. 

13. Уточнити геометричні параметри відсіків ЛА згідно з 

компоновкою. 

14. Визначити довжини перехідних відсіків (за компонувальною 

схемою). 

15. Визначити повну довжину ЛА; 

16. Визначити подовження ЛА. Якщо подовження не відповідає 

рекомендованим значенням, повернутися до пункту 1. 

Алгоритм проведення геометричного розрахунку ЛА на РКП приведено 

на рис. 7.1(дивись на сторінці 54). 

 

При проведенні геометричного розрахунку для проектанта може бути 

корисна наступна інформація: 

1. Оцінка діаметру ЛА здійснюється за величиною стартової ваги 

ЛА з урахуванням рекомендованих значень подовжень ЛА (lр̅ = 10 ÷ 12): 

D ≈ (0,5 ÷ 0,56)√G0
3  , G0Х[Т], D[м]. 
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Рис.7.1. Блок-схема геометричного розрахунку ЛА на РКП  

к. −к. с. , G0,  Gi, V,  Gк.в.,ψi,  Ġi,  Pкi,  Ri , Ti, ki, τпi, j,  

Ẇокi,  Ẇгi, γокi
, γ

гi
, Ġокi, Ġгi. 

1.Вихідні дані та обмеження: 

 

 

 

 

 

 

 

 

2.Визначення діаметру ЛА:D. 

3.Визначення довжини баків "О" та "Г": lб.о.i, lб.г.i 

4.Визначення необхідного об’му КВ:Vк.в. 

5. Визначення довжин конічної та циліндричної частин ЛА. Що 

використовуються для компоновки КВ: lк.к.в., lц.к.в. 

6. Визначення довжини хвостового відсіку:lх.в. 

7.Визначення параметрів сопла ДУ: dкр, dаi, dвх.i, lнсі, lд.сi, lсi 

8. Визначення параметрів камери згоряння ДУ:Vк.з.i, dк.з.i,lк.з.i 

9. Визначення довжини камери згоряння ДУ:lкi 

10. Визначення діаметрів трубопроводів :dм.ок.i, dм.г.i, dтон.г.i 

 
11. Визначення довжин перехідних відсіків:lпер.в.i 

 

 

12. Визначення довжини ЛА та подовження:lртаlр̅ 

13.Порівняння подовження ЛА з рекомендованими значеннями: 

 якщоlр̅ < lр̅
̅∗абоlр̅ > lр̅

∗
− повернутисядоп. 1 

 якщоlр̅ ≈ lр̅
∗
− закінчитирозрахунок 

14.Вихід: габаритні характеристики ЛА, відсіків та конструкцій:D, lр, 

lк.к.в., lц.к.в., lб.ок.i, lб.г.i, lх.в., lпер.в.i 
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Для розрахунків приймається значення D із ряду стандартних значень: 

1680, 2000, 2400, 3000 і т. д. (в мм), або найближче «кругле» значення. 

2. Довжина циліндричних паливних баків може бути розрахована 

за формулою: 

lб = lб̅D =

{
 
 

 
 (

4Vб
πD3

+ 0,25)D, для бака з опуклим еліпсоідальним 

днищем,
4Vб
πD2

 , для бака з увігнутим верхнім днищем (рис. 7.1).

 

 
Рис. 7.1 

Довжина баків іншої геометричної форми розраховується також на 

основі умови рiвностi потрібного об’єму бака  об’єму баку заданої геометрії. 

3. Габарити корисного вантажу, що компонується у відсіку 

циліндрично-конiчної форми, визначаються за формулами: 

lк.кв =
D

2tgθs
; 

lц.кв =
4

πD2
(
mкв

ρкв
−

πD3

6tgθs
), 

де θs– рекомендоване значення кута розкриття аеродинамічного обтічника: 

θs = (8 ÷ 15)°, можливо до 25°. 
Щільність компоновки КВ: 

ρк.в. = {

(0,5 ÷ 0,75) т
м3⁄  дляКА,

(0,5 ÷ 1,0) т
м3⁄  для ДРБ,

(0,05 ÷ 0,1) т
м3⁄  для ОС − орбітальних станцій.

 

Якщо корисний вантаж може бути повністю за компонований  в конусі 

головної частини, то діаметр конуса обчислюється,  як: 

dкон. = √
mкв

ρкв

6tgθs
π

3

 , 

а  його довжина обчислюється,  як:  

lкон. =
dкон
2tgθs

 . 

Радіус затуплення аеродинамічного обтічника коливається у межах від 

0,02 до 0,4 радіусу виробу. 

4. Довжина хвостового відсіку може бути визначена за формулою: 

lхв =
4ρхвP0
πD2

 , 

де ρх.в. коливаються від 0,05 м
3
/т тяги до 0,1 м

3
/т тяги, P0– тяга ДУ.  

Довжина відсіку ДУ розраховується з умов компоновки ДУ: 
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lдв.в. = lк + 0,84 ∙ 10
−2 ∙ 9,8P + β

da
2
 , 

де 

β = {
0 − при холодному розділенні,

1 − при гарячому розділенні, alк = (1,2 ÷ 2,5)
 

При оцінці об’єму двигунного відсіку необхідно забезпечити вимоги 

найменшої відстані перетину струменів  камер: 

lстр. = ada = (20 ÷ 25)da , 

що робить величину зазору між камерами ДУ по зрізу: 

∆i= 2(20 ÷ 25)tgφda , 
де φ ≈ 0,5 ÷ 1,0°. 

При повороті камер значення Δ повинно враховувати також зазор на 

коливання. 

5. Розрахунок геометрії сопел камер ДУ здійснюється за формулами: 

Fкр = β
Ġ1
Pк
≈ (150 ÷ 170)

Ġ1
Pк
;  dкр = √

4Fкр

π
; 

Fa =

Fкр

n
[(

2

k+1
)

1

k−1√
k−1

k+1
]

√(
Pa

Pк
)

2

k
− (

Pa

Pк
)

k+1

k

⁄ ;  da = √
4Fa
π
;    

dвх = (2 ÷ 3)dкр; 

lн.с =
da − dкр

2tgβсер
,  

де  βсер ≈ 10 ÷ 20° − кут розкриття сопла, 

lд.с = (0,8 ÷ 1,0)dкр; 

lс = lс.с + lд.с. 

Відношення 
Fa
Fкр
⁄ = f (

Pк
Pa
⁄ ) табульовано, а також може бути знайдено 

графічно, рис. 7.5. , де 

k – показник адіабати, заданий в таблицях КП, 

Ġ1 – витрата палива через одну камеру. 

6.  Розрахунок габаритів камери згоряння може бути здійснений за 

наступними приблизними залежностями: 

Vк.з. = Ġ∑
1 RT

ρПЗg0Pk
τn , 

де ρПЗ – густина продуктів згорання при тиску Pk = 1бар 

τп = {
(0,002 ÷ 0,005)сек для "О" на базі О2,
(0,003 ÷ 0,007)сек для "О" на базіN2.

 

τп – час перебування продуктів згорання в камері. 
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Дiаметр камери згоряння може бути знайдений, як: 

dк.з. = (2,8 ÷ 4,0)10
−2√

ṁ1

πj
 , j = 0,1 кг

см2⁄ сек, 

а її довжина: 

lк.з. =
4Vкз
πdкз

≥ 0,4 м для маршевих ДУ. 

В приведених залежностях j – витрато-напруженість камери, значення Rі 

Tприймають по табличним даним ( для АТ+ НДМГ R=380Дж/кг.град, T=3360
0
К). 

7. Довжина камери ДУ визначається,  як:  

lк = lк.з. + lд.с. 
8. Значення діаметрів магістральних трубопроводів розраховується з 

умов заданих секундних витрат компонентів палива Ġ  та допустимої 

(безкавітаційної) швидкості руху КП трубопроводом W=6 ÷ 15 м/сек   (в 

залежності від величини наддуву паливних баків та наявності перед насосів на 

ТНА): 

dмаг.тр.
ок = √

4ṁок

πρокW
 , dмаг.тр.

г = √
4ṁг

πρгW
 ,  

а тунельних, з урахуванням зазору Δr = (0,2 ÷ 0,3)rмаг : 

dтон.тр. = dмаг.тр. + (0,2 ÷ 0,3)dмаг.тр. 

9. Довжина перехідних відсіків визначається геометрично після про 

малювання ККС ЛА відповідно до значень довжин всіх розглянутих вище 

відсіків. 

10.  Загальна довжина ЛА визначається,  як сума складових довжин 

відсіків: 

lр =∑lк.к.в. + lц.к.в. +∑liП.Б.

2N

i=1

+∑lдв.в.і + lх.в.

N

i=2

+∑lпер.в.i ,

N

i=1

 

а подовження ЛА дорівнює: 

lр̅ =
lр

D
 . 

11. Отримане значення подовження ЛА порівнюється з рекомендованими 

значеннями та: 

 якщо lр̅ < lр̅
∗
 або lр̅ > lр̅

∗
 - обирають нове значення D та повторюють 

розрахунок; 

 якщо lр̅ ≈ lр̅
∗
−   розрахунок закінчується. 

12. Вихід: Габаритні характеристики ЛА: lр, D, подовження ЛА, ступенів, 

відсіків та конструкцій. 
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7.2. Геометричний розрахунок ЛА на ТП. 

 

При проведенні геометричного розрахунку ЛА на ТП перелік робіт 

наступний: 

1. Визначити діаметр ЛА,  D. 

2. Визначити швидкість горіння палива, Ui. 

3. Визначити значення подовження зарядів, lз̅.i. 
4. Визначити товщину зводу горіння, ei. 

5. Визначити параметри сопла: 

- діаметр критичного перетину, dкр.i; 

- діаметр зрізу сопла, dai; 

- діаметр входу в сопло, dвхi; 

- довжину надзвукової частини сопла, lн.с.; 

- довжину дозвукової частини сопла, lд.с.; 

- довжину сопла, lс.. 

6. Визначити найменшу площу перетину каналу заряду та діаметр 

каналу: Fкi, dкi. 

7. Визначити діаметр заряду dз. Якщо dз <Dабо dз >D, варіаціями 

параметрів швидкості горіння (тиском в камері, типом палива), діаметра ЛА, 

діаметра каналу привести у відповідність dз та D. 

8. Визначити необхідну площу горіння, Sгi. 

9. Визначити довжину корпусу РДТП, lРДТПi. 

10.  Визначити геометричні параметри площ горіння (циліндричного 

каналу з парасолькою, зіркоподібного, циліндричного з прорізами і т.д.). 

11.  Визначити об’єм компоновки корисного вантажу (з урахуванням 

об’єму СК). 

12.  Визначити об’єм конічної частини відсіку КВ та її довжину, lкон. 

13.  Визначити довжину циліндричної частини КВ, якщо lк.в.>lконабо 

довжину конічного перехідного відсіку, якщо lк.в.<lкон. 

14.  Визначити довжину хвостового відсіку,lх.в..  

15.  Зробити ескіз ККС. 

16.  Уточнити геометричні параметри ЛА (перехідні відсіки) згідно з 

ескізом ККС. 

17.  Визначити повну довжину та подовження ЛА. Якщо  

 якщо lр̅ < l
∗ або lр̅ > l

∗ −  повернутися до п. 1,  вибрати нове 

значення Dі розрахунок повторити. 

 якщо lр̅ ≈ l
∗ −  закінчити розрахунок. 

 Алгоритм проведення геометричного розрахунку ЛА на ТП 

приведений на блок-схемі, рис.7.2. 
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15.Визначення довжини хвостового відсіку:lх.в.. 

. 

 

 

 

 

 

 

16.Виконання ескізу ККС. 

17.Визначення довжин перехідних відсіків:lпер.в.i. 

18.Визначення довжини та подовження ЛА: lртаlр̅. 

D, lр̅, lр, li, dкрi, dвхi, dai, dкi, ei,ККС. 

19.Вихід: геометричні параметри ЛА, ступенів, відсіків, конструкцій: 

 

 

5.Визначення товщини зводу горіння:ei. 

6.Визначення параметрів сопла: dкрi,dai,dвх.i,lс.с.i,lд.с.i,lс. 

7.Визначення площі перетину каналу:Fк та діаметру каналу:dк. 

8.Визначення діаметра заряду:dзi. 

9.Визначення площі горіння:Sгi 

10.Визначення довжини корпусу РДТП:lРДТПi. 

 
11.Визначення геометричних параметрів поверхні горіння:Sгi. 

 

 

12.Визначення об’єму компоновки КВ:Vкв.  

13.Визначення  об’му конічної частини КВ:Vк.кв. та довжини корпусу:lк.кв.. 

G0, U0, Pк, Pa, ν, μ0, μп.i, ρп.i, ti, формазаряду, Ġi, k, α, β, γ, V, 

Gз, ψ, kг.з., Gк.в., ρк.в., θs, lр̅
∗ . 

1. Вихідні дані та обмеження: 

 

 

 

 

 

 

 

 

2.Визначення діаметру ЛА: D. 

3.Визначення швидкості горіння палива:Ui. 

4.Визначення подовження зарядів:lз̅i. 

14.Визначення  довжини циліндричної частини КВ:lц.кв. або довжини 

конічного перехідного відсіку:lпер.в.i. 
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Рис.7.2. – Блок – схема геометричного розрахунку ЛА на ТП. 

При здійсненні геометричного розрахунку ЛА на ТП може бути 

використана наступна інформація: 

1. Внаслідок більшої щільності твердого палива щільність компоновки 

ЛА на ТП вище та діаметр ЛА на ТП визначається за формулою: 

D = (0,5 ÷ 0,58)√G0
3 ,  

з наступним округленням до найближчого стандартного або "круглого" значення. 

2. Швидкість горіння визначається за формулою:  

U = U0Pк
ν, 

де константи U0 та ν характерні для даного палива і приведені в таблиці палив. 

Зміна величини U при обраному Pк може бути здійснена додаванням в паливо 

ініціюючих добавок або інгібіторів. 

3. Значення подовжень зарядів залежить від секундних витрат палива по 

ступенях та пропорційне добутку Uρп; визначається графічно (рис.7.3). 

Примітка: Статистичне співвідношення ваги зарядів по ступенях, приблизно 

дорівнює: 4:2:1 ≈ GзI: GзII: GзIII , що при D=const дає, приблизно таке ж 

співвідношення подовжень зарядів. 

4. Товщина зводу горіння визначається,як: 

ei = Uitкi. 
При збільшенні номера ступеня час роботи ДУ tкiзбільшується (при 

оптимальному співвідношенні t̅∗ =
tкII

tкI
⁄ =

tкIII
tкII
⁄ ≈ 1,2 ÷ 1,5). 

Проте, зменшення швидкості горіння U (внаслідок зменшення тиску в 

камері Pкi) не компенсує збільшення часу роботи ДУ (так само, як і деяке 

зменшення діаметру каналу dкi), в результаті eIIа, значить і dзIIбудуть більшими,  

ніж eIта dзIвідповідно. Для збереження постійного діаметру заряду по ступенях 

або змінюють склад палива, або змінюють співвідношення часу роботи ДУ. Для 

ЛА на ТП воно менше заt̅∗ і за статистичними даними складає:t̅i = 1,1 ÷ 1,3. 
5. Параметри сопла РДТП визначаються співвідношеннями, 

приведеними в п.5 довідкової інформації до геометричного розрахунку ЛА на 

РКП. Корисною може бути наступна статистична інформація: 

lс̅.с. =
lс.с.
da

= {

0,9 ÷ 1,0 − для I ступеня,
1,1 ÷ 1,02 − для II ступеня,
1,2 ÷ 1,3 − ддля III ступеня;

d̅a =
da
dкр

= {

3,5 ÷ 4 − для I ступеня,
6 ÷ 7 − для II ступеня,

8 ÷ 10 − ддля III ступеня.
 

Довжини частин розрізного сопла відносяться, як 3:2 при одному розрізі та, 

як 3:2:2 при двох розрізах. 

Утопленість сопла Φ (що визначається, як співвідношення довжини сопла в 

корпусі РДТП до довжини поза корпусною частиною) для сучасних РДТП складає 

0,2 (хоча значення  Φ може змінюватись від 0 до 0,4 с зі збільшенням довжини 

сопла, пов’язаним з висотністю та бажанням зменшити габарити ЛА по довжині в 

цілому. 
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6. Площа перетину каналу заряду Fк визначається величиною секундної 

витрати палива Ġi  при обмеженнях на швидкість руху продуктів згоряння по 

каналу: V<a, звідки Fк>Fкр та визначається співвідношенням : 

1 <
Fк
Fкр
⁄ < 1,5. 

Діаметр каналу знаходиться, як dк = √
4Fк

π
 для циліндричної форми і  

dк ≈ dзовн −  по зовнішньому діаметру променів для зіркоподібної форми . 
7. Діаметр заряду визначається,  як: 

dзi = 2ei + dкi. 
Проектант при D= const, повинен досягати  dз1 ≈ dз2 ≈ dз3… 

8. Площа горіння обумовлена секундною витратою палива та дорівнює: 

Sг =
Ġ

Uρпg0
. 

Зазвичай, при циліндричній формі каналу, площа горіння менше необхідної. 

Додаткова площа горіння створюється шляхом формування в заряді додаткових 

поверхонь горіння: прорізів, парасольок,  зміною форми каналу на зіркоподібну і 

т.д, але за умови постійності значення площі горіння в процесі роботи двигуна. 

9. Довжина каналу заряду може бути визначена через довжину корпусу 

РДТП: 

lкор = D(
4Gпkг.з.
ρпπD

3
+ V)

1

ψ
 , 

де V – коефіцієнт, що враховує зміну об’єму від форми днищ. 

V = 1,3 для сферичних та V = 1,6 для еліптичних днищ; 

ψ – коефіцієнт заповнення об’му камери РДТП паливом, визначається , як: 

ψ = 1 −
4Fк
πD2

, 

kг.з.– коефіцієнт, що враховує гарантійні запаси палива,   

kг.з.= 1,01÷1,025. 

10.  Знаючи довжину заряду  (lзар ≈ lкорРДТП) та dк знаходять фактичну 

площу горіння  Sп
` = πdкlзар ,  а потім площу додаткових поверхонь горіння: 

Sдод = Sп − Sп
`  та в залежності від геометрії цих поверхонь, їх розміри. 

11.  Об’єм компоновки КВ, розміри конічного та циліндричного відсіків 

КВ (або конічного перехідного відсіку) визначаються аналогічно пунктам 12-14, а 

розміри хвостового відсіку та перехідних відсіків ступенів, довжина та 

подовження ЛА – згідно пунктам 15-18 додаткової інформації до геометричного 

розрахунку ЛА на РКП. 
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8.  Розрахунок центрувальних характеристик  ЛА 

 

8.1 Центрувальний розрахунок 

 

 Положення центру мас ЛА визначає величину та знак навантажень, 

що діють на конструкцію в польоті, задає значення моментних характеристик, 

впливає на керованість ЛА в польоті. При  проведенні центрувального розрахунку 

необхідно виконати наступний перелік робіт: 

1. Визначити положення центру мас i-х складових маси ЛА. При 

укрупненому розрахунку це положення центру мас корисного вантажу, СК, ДУ, 

КП та конструкції ступенів. 

2.  Згідно з теоретичним ескізом ККС необхідно визначити відстані до 

центрів їх мас від носка ЛА Xi. 

3.   Визначити зміну положення центру мас КП в польоті,mкт(t). 
4. Визначити закон зміни положення центру мас КП в польоті, xцм

кт (t). 
5. Визначити положення центру мас в польоті на АДТ за  прийнятим (Δt)  

кроком у часі, xд.п(t). 
Центрувальний розрахунок ЛА проводиться за алгоритмом, приведеним в 

блок-схемі, рис. 8.1. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 8.1. Блок-схема алгоритму центрувального розрахунку ЛА 

 

В процесі проведення центрувального розрахунку корисною може бути 

наступна інформація. 

1. Вихідні дані та обмеження: 

GК.В., Gокi, Gгi, GСК, GДУi, Ġокi, Ġгi, ККС, tкі . 

 

 

 

 

 

 

 

 

2.Визначення Xц.м.iскладових мас. 

3.Визначення відстані від носку ЛА до центрів xц.м.i. 

4.Визначення зміни маси (ваги) компонентів палива (або заряду для 

ЛА на ТП) в польоті:  Gок(t)та Gг(t). 

5.Визначення зміни маси (ваги) компонентів палива "О" та "Г" в 

польоті:  Gокi(t)та Gгi(t). 

6.Визначення зміни положення центру мас ЛА в польоті:  Xц.м.(t). 

7.Вихід: Графіки (або таблиці) зміни Xц.м. = Xц.м.(t). 
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1. Крок розрахунку положення центру мас в польоті задається з 

урахуванням зручності розрахунку, але такої величини, щоб кількість точок було 

не менше 10, тобто ∆t = 1,2,3,4; 5,10,15 сек. 
2. При визначенні центрів мас складових відсіків та конструкцій 

допускають, що центр мас співпадає з геометричним центром відсіку або 

конструкції. Так центри мас сфери, диску, циліндру знаходяться в геометричному 

центрі, конуса – на відстані 2/3 довжини конуса від носку, на півсфери – на 

відстані 2/5 від центру сфери і т.д. 

3. Відстань до i-х центрів мас визначається за теоретичним кресленням 

компонувальної схеми, чи складанням розрахункового ланцюга розмірів до 

конструкції, що розглядається. 

4. Зміна маси РКП знаходиться з виразів: 

Gок(t) = Gок − Ġокt; Gг(t) = Gг − Ġгt, 
 а для заряду ТП: 

Gз(t) = Gз − Ġt. 
5. Зміна положення центрів мас РКП визначається за формулами: 

Xок(t) = Xок(0) +
b + a

2tк
t =

b + a

2
+
b − a

2tк
t , 

Xг(t) =
c + d

2
+
c − d

2tк
t , 

де  a і d – координати початкового положення дзеркала рідини "О" та "П", 

b іc – координати кінцевого положення дзеркалу рідини "О" та "П" відповідно; tк – 

час роботи ДУ. 

При визначенні положення центру мас заряду ТП можна використовувати 

наступні залежності: 

 для заряду торцевого горіння: 

Xз(t) =
b + a

2
∓
b − a

2tк
t, 

де aі b – координати початку та кінця заряду; 

 для заряду з щілинами, у якого Ġ = Ġш + Ġц  (витрати по поверхні 

щілин та по поверхні циліндричного каналу): 

Xз
ш =

[b − dз(0,37lз̅ − 0,3)] + b

2
 , 

Xз
ц.к. =

[b − dз(0,37lз̅ − 0,3)] + a

2
; 

 для зіркоподібного каналу: 

Xз(t) =
b+a

2
і т.д., 

де а і b, відповідно, початок і кінець заряду. 

 

6. Зміна положення центру мас ЛА в польоті розраховується за 

формулою: 
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Xц.м.(t) =
∑ Gi(t)Xi(t)
i
i=1

∑ Gi(t)
i
i=1

=
∑ Gi(t)Xi(t)
i
i=1

G0 − Ġt
. 

7. Залежність Xц.м.(t)  розраховується для кожної 

ступені. Відносна розбіжність центрів мас (відстань між крайніми 

положеннями центра мас, віднесене до довжини ступені) бажано, щоб не 

перевищувала 10%. Велике значення  ∆X̅̅̅̅ = ∆X
lр
⁄  потребує збільшення 

величини керуючого моменту та призводить до значного росту втрат 

енергетики. 
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