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Проведен сравнительный анализ траекторий двух ракет космического назначения 
«Союз-ФГ» и «Союз-2» этапа 1а в целях выявления различительных особенностей 
применения соответственно программного и терминального методов управления 
выведением на кинематические параметры движения. Разработана методика 
расчета оценок статистических характеристик изохронных вариаций парамет-
ров вектора состояния ракет космического назначения на основе данных внешне-
траекторных измерений. С использованием внешнетраекторной информации рас-
считаны формируемые рассматриваемыми носителями параметры начальной 
орбиты космического корабля и проведена оценка их точности. Установлено, что 
параметры начальной орбиты, формируемой ракетой космического назначения 
«Союз-2», имеют меньшие отклонения от своих номинальных значений в отличие 
от реализации траектории выведения носителем предыдущего поколения. Под-
твержден опытными данными положительный вклад терминального управления в 
снижение отклонений реализуемой траектории от номинальной. 
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Введение. Последний пуск ракеты космического назначения 

(РКН) «Союз-ФГ» состоялся 25 сентября 2019 г. [1]. С того момента 
и по настоящее время для выведения на околоземную орбиту пило-
тируемых космических кораблей (КК) применяются РКН «Союз-2» 
этапа 1а (далее — «Союз-2»).  

Принципиальным различием рассматриваемых средств выведе-
ния является то, что в системе управления (СУ) РКН «Союз-ФГ» реа-
лизовано программное управление, а в СУ РКН «Союз-2» — терми-
нальное [2]. В связи с этим представляет интерес проведение 
сравнительного анализа рассматриваемых носителей в целях выявле-
ния различающихся особенностей реализуемых траекторий выве-
дения космических аппаратов (КА) и влияния применения терми-
нального управления на точность выведения. Характерной чертой 
представленного анализа является его проведение с применением 
данных внешнетраекторных измерений (ВТИ), полученных за время 
эксплуатации рассматриваемых носителей с помощью измеритель-
ных средств. 
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При пусках РКН «Союз-ФГ» траекторные измерения обеспечива-
ли радиолокационные станции, которые работали с бортовой аппара-
турой, установленной на космическом корабле, а при пусках РКН 
«Союз-2» — с навигационной аппаратурой потребителя (НАП), уста-
новленной на третьей ступени РН, и аппаратурой спутниковой нави-
гации системы управления РН.  

При проведении работы в качестве исходных приняты данные 
внешнетраекторных измерений по 16 и 9 пускам РКН «Союз-ФГ»  
и «Союз-2» соответственно, проведенных в 2012–2019 гг., а также ки-
нематические параметры номинальной траектории. Источниками этих 
данных стали отчеты космодрома Байконур по проведенным пускам  
и расчетно-баллистические материалы предприятия-изготовителя 
РКН. На основе исходной информации предложена методика расчета 
статистических характеристик изохронных вариаций кинематических 
параметров движения и проведен сравнительный анализ траекторий 
РКН «Союз-ФГ» и «Союз-2». 

Цель настоящей статьи — выявить и представить различающиеся 
особенности траекторий полета ракет космического назначения, в си-
стеме управления одной из которых реализовано программное 
управление, а в системе другой — терминальное. 

Методика расчета статистических характеристик изохрон-
ных вариаций кинематических параметров движения ракеты 
космического назначения. Данные ВТИ и отчеты космодрома Бай-
конур по проведенным пускам представлены в виде кинематических 
параметров движения в общеземной геоцентрической (гринвичской) 
системе координат (ГСК). 

Общеземная система координат является геоцентрической про-
странственной системой координат с началом в центре масс Земли 
(рис. 1) [3]. Ось Z направлена к условному земному полюсу (между-
народному условному началу), как определено рекомендациями 
Международной службы вращения Земли (International Earth Rotation 
and Reference Systems Service, IERS), ось Х — в точку пересечения 
плоскости экватора и начального меридиана, установленного IERS и 
Международным бюро времени (Bureau International de l'Heure, BIH), 
ось Y дополняет систему до правой тройки векторов. Общеземная си-
стема координат вращается вместе с Землей. Положение точки в про-
странстве в геоцентрической системе координат определяется значе-
ниями прямоугольных координат X, Y, Z.  

Активный участок траектории (АУТ), на котором работает двига-
тельная установка РКН, наиболее целесообразно анализировать  
в стартовой системе координат (ССК), поэтому исходные данные 
необходимо преобразовать в ССК. 

Стартовая система координат (OсXсYсZс) — правая прямоугольная 
система координат, связанная неподвижно относительно поверхно-
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сти общеземного эллипсоида с Землей и участвующая в ее вращении. 
Начало координат совпадает с точкой старта (пусковой установкой), 
задаваемой на общеземном эллипсоиде геодезическими координа-
тами: широтой φ0, долготой λ0 и высотой h0 над поверхностью эллип- 
соида. Оси в этой системе координат расположены следующим  
образом: 

OXс находится в плоскости стрельбы и образует с направлением 
на север угол, равный азимуту пуска A0; 

OYс направлена вверх по нормали к общеземному эллипсоиду; 
OZс дополняет систему до правой тройки векторов. 

 
Рис. 1. Геоцентрическая система координат OЗXYZ: 

OЗ — центр масс Земли; h — высота над поверхностью обще- 
земного эллипсоида; λ — долгота; φ — геодезическая широта; 

ωЗ — направление вращения Земли 

 
Преобразуем исходные данные в ССК: 

, A2 1X X                                              (1) 

где 1X  — вектор состояния РКН в ГСК; 2X  — вектор состояния 

РКН в ССК; А — матрица перехода из ГСК в ССК.  
Для преобразования исходных данных из гринвичской системы 

координат в стартовую с помощью формулы (1) необходимо исполь-
зовать матрицу перехода следующего вида: 
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Методом линейной интерполяции [4] приведем исходные данные 
к единому шагу по времени, например к 1 с, затем вычислим изо-
хронные вариации параметров вектора состояния ( )idx  как разность 

опытных (под опытными понимаются данные ВТИ [5]) и номиналь-
ных кинематических параметров движения РКН для каждого момен-
та времени: 
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,i опi расчетidx x x                                      (2) 

где опix  — вектор состояния РКН в i-й момент времени, полученный 

по опытным данным (ВТИ); расчетix  — номинальный (расчетный) 

вектор состояния РКН в i-й момент времени. 
В результате проведенных расчетов с применением формулы (2) 

получены изохронные вариации кинематических параметров движе-
ния на АУТ для каждой из рассматриваемых РКН, что позволяет 
провести сравнительный анализ в отклонениях. Для каждого момента 
времени получим оценки математических ожиданий (МО) и средне-
квадратичных отклонений (СКО) [7, 8] каждого параметра вектора 
состояния по формулам:  
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Здесь n — количество рассматриваемых пусков РКН; ,
idxМ  ,

idyМ  

, , ,
i x y zi i idz dV dV dVМ М М М  — векторы оценок математических ожи-

даний изохронных вариаций параметров вектора состояния в i-й мо-
мент времени; , , , , ,

i i i x y zi i idx dy dz dV dV dVσ σ σ σ σ σ  — векторы оценок 

СКО изохронных вариаций параметров вектора состояния в i-й мо-
мент времени. 
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В результате с помощью формул (3), (4) получены оценки стати-
стических характеристик изохронных вариаций кинематических па-
раметров траектории РКН «Союз-ФГ» и «Союз-2». 

Анализ результатов расчета. Для наглядности отобразим полу-
ченные результаты расчета оценок статистических характеристик 
изохронных вариаций кинематических параметров траекторий РКН 
«Союз-ФГ» и «Союз-2» в виде графических зависимостей оценок 
статистических характеристик от времени полета (рис. 2), на которых 
сплошными линиями обозначены оценки математических ожиданий 
параметров, штриховыми — оценки СКО.  

 

а

 
б

 
Рис. 2 (начало). Результаты расчета оценок статистических характеристик изо-
хронных  вариаций   кинематических   параметров   движения   ракет  космического 

назначения «Союз-ФГ» и «Союз-2» в зависимости от времени полета: 
а — значения оценок статистических характеристик изохронных вариаций координаты Xс;  
б — значения оценок статистических характеристик изохронных вариаций координаты Yс 
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Рис. 2 (продолжение). Результаты расчета оценок статистических характеристик 
изохронных  вариаций  кинематических  параметров  движения ракет космического  

назначения «Союз-ФГ» и «Союз-2» в зависимости от времени полета: 
в — значения оценок статистических характеристик изохронных вариаций координаты Zс;  
г — значения оценок статистических характеристик изохронных вариаций проекций  

скорости Vxс 
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Рис. 2 (окончание). Результаты расчета оценок статистических характеристик изо-
хронных   вариаций   кинематических   параметров   движения  ракет  космического 

назначения «Союз-ФГ» и «Союз-2» в зависимости от времени полета: 
д — значения оценок статистических характеристик изохронных вариаций проекций скоро-
сти Vyс; е — значения оценок статистических характеристик изохронных вариаций проекций 

скорости Vzс 

 
Кроме того, отметим на рисунках взятые из циклограммы полета 

РКН «Союз-2» характерные моменты времени (табл. 1):  
– момент отделения составных частей РКН; 
– моменты начала терминального управления при наведении в 

заданный район падения; 
– моменты коррекции траектории по данным НАП.  
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Таблица 1 

Характерные моменты времени при движении ракеты  
космического назначения «Союз-2» на активном участке траектории 

Время t, c Цвет Характерные моменты времени 

117,60 
 

Момент выдачи команды на разрыв нижних силовых связей 
боковых блоков с блоком «А» 

133,38 
 

Момент начала терминального управления при наведении  
головного обтекателя 

169,86 
 

Момент окончания терминального управления при наведении 
головного обтекателя 

182,82 
 

Момент для формирования команды на отделение головного 
обтекателя 

208,26 
 

Момент начала терминального управления при наведении  
центрального блока 

238,02 
 

Момент выдачи поправок по результатам первого сеанса  
радиокоррекции 

273,54 
 

Момент окончания терминального управления при наведении 
центрального блока 

286,98 
 

Момент выдачи команды на разрыв связей блока «А» с блоком 
«И» 

297,00 
 

Момент формирования команды в бортовой цифровой вычис-
лительной машине на отделение панелей хвостового отсека 

307,14 
 

Момент начала терминального управления при наведении  
полезной нагрузки 

479,94 
 

Момент выдачи поправок по результатам второго сеанса  
радиокоррекции 

497,22 
 

Момент окончания терминального управления при наведении 
полезной нагрузки 

525,00 
 

Момент выдачи из бортовой цифровой вычислительной  
машины команды на отделение космического аппарата 

 
Анализ полученных результатов показал, что на этапе работы 

первой ступени параметры траекторий обеих РКН близки к номи-
нальным и у них схожее поведение (рис. 2, а–в), что объясняется 
применением программного управления на данном участке (полет  
в плотных слоях атмосферы). При дальнейшем полете для РКН  
«Союз-2» характерно большее значение оценки СКО координаты Xc 
(см. рис. 2, а) и проекции скорости Vxc (рис. 2, г) от их номинальных 
значений, однако наличие терминальных участков управления обес-
печивает меньшие отклонения по координатам Yс, Zс (см. рис. 2, б, в) 
и проекциям скорости Vyс, Vzс (рис. 2, д, е). Оценка МО отклонения 
координаты Zс РКН «Союз-ФГ» (см. рис. 2, в) в процессе полета по-
стоянно увеличивается, что вызвано накоплением ошибок программ-
ного управления, которые зависят от продолжительности полета. 
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Следует отметить, что в момент отделения космического корабля 
компоненты вектора скорости рассматриваемых РКН стремятся 
к своим номинальным значениям. Это связано с основной задачей СУ 
РКН: выведением КК на требуемую орбиту с заданной точностью. 

Оценка и сравнение точности выведения ракеты космиче-
ского назначения. По исходным данным в отчетах космодрома Бай-
конур по проведенным пускам для каждого пуска рассчитаем пара-
метры начальной орбиты космического корабля, используя алгоритм, 
приведенный в [9]. В качестве параметров начальной орбиты такого 
корабля примем следующие так называемые оскулирующие элемен-
ты: i — наклонение орбиты, T — период обращения, hп — высота пе-
ригея над поверхностью общеземного эллипсоида, hа — высота апо-
гея над поверхностью общеземного эллипсоида. 

Орбитальное движение космического корабля начинается с мо-
мента его отделения от РКН. Затем определим оценки МО парамет-
ров начальной орбиты космического корабля (табл. 2) и относитель-
ные отклонения параметров начальной орбиты космического корабля 
(табл. 3) в зависимости от их расчетных значений (см. табл. 2) для 
случаев формирования начальной орбиты ракетами космического 
назначения «Союз-ФГ» и «Союз-2». 

Таблица 2 

Оценки математических ожиданий параметров начальной орбиты  
космического корабля 

Параметр 

Ракета космического назначения, формирующая орбиту  
космического корабля 

«Союз-ФГ» «Союз-2» 
Расчетные данные пилотируемого или 
грузового корабля, летящего к МКС 

i, град 51,66 51,63 51,62 

T, мин 88,64 88,42 88,43 

hп, км 192,38 200,99 198,96 

hа, км 238,65 224,70 212,20 

Таблица 3  

Относительные отклонения параметров начальной орбиты  
космического корабля в зависимости от расчетных значений 

Параметр 
Ракета космического назначения, формирующая орбиту  

космического корабля 

«Союз-ФГ» «Союз-2» 

Δi, % 0,07 0,02 

ΔT, % 0,23 0,01 

Δhп, % 3,31 1,02 

Δhа, % 12,47 5,89 
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Анализ результатов расчета (см. табл. 2, 3) показал, что РКН 
«Союз-2» обеспечивает меньшие отклонения при формировании 
начальной орбиты космического аппарата. Это достигается благодаря 
наличию на этапе выведения участков терминального управления  
и коррекций траектории. 

Рассчитаем и проанализируем оценки СКО параметров началь-
ной орбиты КК, формируемой рассматриваемыми РКН (табл. 4). 

Таблица 4 

Оценки среднеквадратичных отклонений параметров начальной орбиты  
космического корабля 

Параметр 
Ракета космического назначения, формирующая орбиту  

космического корабля 

«Союз-ФГ» «Союз-2» 

i, град 0,013 0,001 

T, с 5,000 3,300 

hп, км 4,240 1,390 

hа, км 9,580 5,080 

 
По данным табл. 4 понятно, что значения оценок СКО параметров 

начальной орбиты при реализации программного управления («Со-
юз-ФГ») примерно в 1,5 раза выше, чем при наличии на этапе выведе-
ния терминальных участков управления («Союз-2»), примерно в 
1,5 раза. Таким образом, используя данные полученные при измерени-
ях, можно сделать вывод о положительном вкладе терминального 
управления в повышение точности выведения КА и снижение откло-
нений параметров формируемой орбиты от номинальных значений. 

Заключение. В результате проведенного сравнительного анализа 
на основе полученной при измерениях информации установлено, что 
на этапе работы первой ступени параметры траекторий обеих РКН 
близки к номинальным и имеют схожее поведение, а при дальнейшем 
полете для РКН «Союз-2» характерно большее отклонение координа-
ты Xc и проекции скорости Vxc от их номинальных значений, однако 
наличие терминальных участков управления обеспечивает меньшие 
отклонения по координатам Yс, Zс и Vyс, Vzс. Отклонение координаты 
Zс РКН «Союз-ФГ», т. е. отклонение от плоскости стрельбы, в про-
цессе полета постоянно увеличивается, что вызвано накоплением 
ошибок наведения при применении метода программного управления 
выведением, которые зависят от продолжительности полета. 

В результате анализа данных внешнетраекторных измерений 
установлено, что при реализации траектории РКН «Союз-2» началь-
ные значения наклонения орбиты на 0,05 %, периода обращения кос-
мического корабля на 0,22 %, высоты перигея на 2,29 % и высоты 
апогея на 6,58 % ближе к номинальным значениям, а среднеквадра-
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тичные отклонения перечисленных параметров соответственно 
меньше в 3,0, 1,5, 3,1 и 1,9 раза, чем в случае реализации траектории 
выведения носителем предыдущего поколения. 

Проведенный анализ позволил определить качественные и коли-
чественные различия в траекториях, реализуемых рассмотренными 
носителями, и подтвердил положительный вклад терминального 
управления в снижение отклонений фактической траектории от но-
минальной. 
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Soyuz-FG and Soyuz-2 1a space rockets trajectory  
parameters in comparative analysis based on external  

trajectory measurement data  
© A.S. Pachin, S.A. Sergeev 

JSC Central Research Institute for Machine Building, Korolyov, 141070, Russia 
 

In order to identify the distinctive features of using analog and digital control systems,  
a comparative analysis of kinematic parameters of movement of two space rockets was 
carried out. Relying on the external trajectory measurement data, we developed a method 
for calculating the estimates of statistical characteristics of isochronous variations in the 
parameters of the state vector of the space rockets. Within the study, we compared and 
analyzed the kinematic parameters of the movement of Soyuz-FG and Soyuz-2 1a space 
rockets. Using the external trajectory measurement data, we calculated the spacecraft in-
itial orbit parameters formed by the considered launch vehicles, and estimated their ac-
curacy. Findings of research show that the parameters of the initial orbit formed by So-
yuz-2 have smaller deviations from their nominal values, unlike the launch trajectory of 
the previous generation launch vehicle. Experimental data have confirmed the positive 
contribution of terminal control to reducing deviations of the implemented trajectory 
from the nominal one. 
 
Keywords: space rocket, trajectory parameters, measurement information, analysis, orbit 
parameters, launch vehicles 
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