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Представлено решение задачи определения и реализации резервных условий входа 
исследовательских баллистических ракет с объектами испытаний в условиях не-
штатных ситуаций в полете. Под объектом испытаний понимается спускаемый 
аппарат, движущийся при входе в атмосферу со скоростью, близкой к первой кос-
мической. При нештатных ситуациях во время пуска на активном участке тра-
ектории резервные условия входа позволяют гарантированно провести летные ис-
пытания, хотя и с меньшей эффективностью, но с исключением аварийного 
завершения пуска и полного невыполнения задач летных испытаний. Детальное ис-
следование этой задачи, пригодное для практической реализации, выходит далеко 
за рамки настоящей работы, так как требуется проведение конструкторских 
проработок, в том числе аэродинамических, динамических, тепловых, прочност-
ных расчетов, разработки дополнительных бортовых и предстартовых алгорит-
мов. Поэтому отмечены лишь некоторые основные особенности принятия реше-
ния о прекращении или продолжении полета после возникновения нештатных 
ситуаций для исследовательских баллистических ракет с жидкостными ракет-
ными двигателями и ракетными двигателями на твердом топливе. Для решения 
этой задачи применяется математический аппарат внешнебаллистического про-
ектирования. 
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Введение. Традиционная технология компенсации воздействий 

на баллистическую ракету (БР) при возникновении нештатных ситу-
аций (НШС) заключается в контроле во время полета на активном 
участке траектории (АУТ) параметров, характеризующих текущее 
угловое положение относительно требуемого, устойчивость про-
дольной перегрузки, свидетельствующей о создании двигательной 
установки (ДУ) требуемой тяги, и ряда других параметров, а при фик-
сации отклонений контролируемых параметров выше допустимых 
пределов — в выдаче команды на аварийное прекращение поле-
та (АПП). Аналогично принято компенсировать НШС и при выведе-
нии на орбиты космических аппаратов (КА) [1]. Для ракет космиче-
ского назначения (РКН) получили признание разработки [2–5], 
направленные на поиск некоторых резервных краевых условий, поз-
воляющих при НШС использовать КА по целевому назначению, хотя 
и с меньшей эффективностью. 
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В настоящей работе такой подход рассмотрен в отношении иссле-
довательских баллистических ракет (ИБР). Под «исследовательскими» 
понимаются такие БР, которые используются для проведения летных 
испытаний (ЛИ) объектов различных классов. Показано, что дости-
жение резервных условий входа объектов испытаний (ОИ) в атмо-
сферу приводит к выполнению целевой задачи ЛИ, которое может 
быть обеспечено существующей системой наведения ИБР при отде-
лении отказавшей и включении последующей ступени ИБР в момент 
НШС. Полученная в результате ЛИ эффективность выполнения зада-
чи будет, естественно, ниже номинальной, но альтернатива этому — 
аварийное прекращение полета. Поэтому цель данной работы заклю-
чается в том, чтобы показать возможность повышения эффективно-
сти выполнения задачи ЛИ при возникновении НШС путем исполь-
зования резервных условий входа в атмосферу. 

Анализ возможности парирования нештатных ситуаций на 
второй ступени. В качестве НШС рассматривается ситуация, при ко-
торой в расчетный момент времени з2t  не происходит включения ДУ 

второй ступени. При этом полагается, что движение ИБР относи-
тельно центра масс контролируется системой управления, а значит, 
можно безаварийно отделить вторую ступень и включить ДУ третьей 
ступени.  

При выборе такой модели возникновения НШС учитывается то 
обстоятельство, что, по расчетным и статистическим данным отказов 
ступеней РКН [6, 7], вероятность отказа ДУ ступени на начальном 
участке ее функционирования существенно выше, чем в процессе 
установившегося режима на маршевом участке. Это проиллюстриро-
вано гистограммой (рис. 1), на которой представлены данные о частоте 
возникновения отказов ДУ маршевых ступеней по времени полета 
на АУТ. Видны выраженные максимумы вероятности отказов в мо-
менты начала и окончания работы ступеней и минимумы на маршевом 
режиме.  

 

Рис. 1. Гистограмма отказов двигательных установок  
по времени полета на активном участке траектории 
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Парирование НШС на первой ступени выходит за рамки рассмат-
риваемого в настоящей статье методического подхода ввиду относи-
тельно низкого запаса энергетических возможностей последующих 
ступеней по отношению к первой ступени. 

Вариант частичного отказа ДУ второй ступени (преждевременное 
выключение, пониженный удельный импульс тяги, предпосылка 
к потере устойчивости по угловому движению и т. д.) может рас-
сматриваться как промежуточное состояние между двумя крайними 
состояниями — нормальным полетом и полным отказом. Поэтому, 
если энергетические характеристики последующих ступеней позво-
ляют решить задачу пуска в условиях НШС с полным отказом ДУ 
второй ступени с некоторыми резервными условиями входа ОИ в атмо- 
сферу, то задача пуска в условиях НШС с упомянутым выше частич-
ным отказом ДУ второй ступени считается также решаемой анало-
гично крайнему состоянию полного отказа. 

Для варианта «предпосылка к потере устойчивости углового 
движения» принимается следующее допущение. Полагается, что си-
стема угловой стабилизации не обеспечивает парирование НШС, но 
движение ИБР относительно центра масс контролируется системой 
управления и позволяет безаварийно отделить вторую ступень и 
включить ДУ следующей ступени. Указанное общее допущение со-
держит частные допущения по допустимости угловой скорости, угла 
атаки, произведения скоростного напора на угол атаки. При этом 
также учитывается, что некоторые из перечисленных ограничений 
имеют смысл только на весьма непродолжительных участках вслед-
ствие движения второй ступени, как правило, в сильно разреженных 
слоях атмосферы или в безвоздушном пространстве. Кроме того, для 
ИБР с ракетным двигателем на твердом топливе (РДТТ) без узла от-
сечки тяги подлежит отдельному детальному и всестороннему изуче-
нию практический вопрос «горячего» разделения второй (отказав-
шей) и третьей ступеней, выходящий за рамки настоящей статьи. 

Анализ траекторий первой ступени ИБР показал, что на момент 
расчетного времени включения ДУ второй ступени полет происходит 
на высотах 30…40 км при скоростных напорах от 700 кг/м2 (крутые 
траектории) до 3000 кг/м2 (пологие траектории). Таким образом, для 
компенсации дестабилизирующего влияния атмосферы на динамику 
движения ИБР в момент возникновения НШС и успешного запуска 
ДУ третьей ступени должна быть обеспечена достаточная эффектив-
ность ее органов управления, участвующих в стабилизации, т. е. на 
уровне не хуже, чем для второй ступени. Для этого также на этапе 
проектирования траектории первой ступени могут быть выбрана более 
крутая траектория и обеспечены на расчетный момент включения ДУ 
второй ступени наиболее «мягкие» условия по скоростному напо-
ру — на уровне ~700 кг/м2. 
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Постановка задачи парирования нештатной ситуации. Основ- 
ной задачей ЛИ с использованием ИБР является создание требуе- 

мых условий  тр тр
вх вх; V  входа ОИ в атмосферу [8]. Условия входа 

задаются на высоте условной границы атмосферы hа = 75…100 км, 

где вхV  — модуль вектора скорости в любой земной системе коор-

динат (ЗСК); вх  — угол наклона траектории (вектора скорости)  

к местному горизонту. При этом пуск ИБР осуществляется в поли-
гонных условиях, для которых фиксированы дальность сфS  и геоде-

зические координаты вершин многоугольников, являющихся выде-
ленными районами (ВР), в пределах которых должны размещаться 
районы падения отделяющихся частей (РП ОЧ). 

Требуется определить возможность продолжения полета ИБР и 

оптимизировать его результаты в пространстве параметров  вх вх; V  

после принудительного (в момент времени з2t  возникновения НШС) 

преждевременного разделения второй и третьей ступеней. 
В качестве объекта исследования рассматривается многоступен-

чатая ИБР с жидкостным ракетным двигателем (ЖРД) или РДТТ 
с суммарным запасом характеристической скорости, обеспечиваю-
щим скорость, близкую к первой космической, и близким к опти-
мальному распределением масс ступеней, рассчитанными на основе 
общепринятых положений [9]. 

Принятые при моделировании условия пуска соответствуют: 
– точке старта (ТС) с координатами (широта, долгота) 60° с. ш.  

и 40° в. д.; 
– азимуту пуска в диапазоне 60…90°; 
– протяженности трассы сфS ~1600,0…2600,0 км. 

При расчетах используется математический аппарат внешнебал-
листического проектирования, представленный, например, в [10, 11]. 

Содержание решения задачи по определению резервных 
условий входа объекта испытаний в атмосферу. Возможность су-
ществования резервных условий входа определяется тем, что требуе-

мый запас скорости рез
ΣW  для дальности пуска сфS  в полигонных 

условиях значительно меньше располагаемой скорости ИБР, в соста-
ве которой n ступеней: 

ИБР
Σ

1

.



n

i
i

W W                                            (1) 

Насколько требуемый запас скорости для реализации резервных 
условий входа меньше располагаемой скорости ИБР и позволяет ли 
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избыток скорости ИБР компенсировать запас скорости отказавшей 
ступени отказW  — ответ на данные вопросы должны получить при 

решении поставленной задачи.  
Реализация резервных условий входа возможна в следующих 

диапазонах располагаемой скорости ИБР: 
– максимальная скорость при реализации резервных крутых или 

пологих траекторий 

резmax
отказΣ

1

;


 
n

i
i

W W W                                    (2) 

– минимальная скорость при реализации резервных промежуточ-
ных траекторий 

резmin изб
Σ отказ к

1

W ,
n

i
i

W W W


                            (3) 

где изб
кW — «избыток» характеристической скорости. 

Качественная характеристика задачи определения резервных 
условий входа объекта испытаний в атмосферу в координатах 

 вх вх; V  показана на рис. 2. 

 

Рис. 2. Качественная характеристика задачи по определению резервных условий  
входа объекта испытаний в атмосферу 
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Решение поставленной задачи включает три этапа. 
На первом этапе (предпусковом) посредством проведения балли-

стических расчетов определяются возможные варианты резервных 

условий входа  рез рез
вх вх;  .V  В систему управления ИБР они вводятся 

с помощью соответствующих дополнительных резервных констант 
полетного задания (ПЗ). 

Расчеты проводятся с учетом следующих положений и ограниче-
ний. В общем случае известно, что полет многоступенчатой БР, за-
вершающей АУТ на восходящем участке, на заданную дальность сфS  

с некоторым фиксированным «избытком» характеристической ско-

рости изб
кW  третьей ступени возможно реализовать с двумя значе- 

ниями углов входа кр
вхθ ,  пол

вхθ  и соответствующими им значениями  

углов бросания кр
к3θ ,  пол

к3θ  на момент завершения работы ДУ третьей 

ступени — «выше» оптимального при реализации «крутой» траекто-
рии и «ниже» оптимального при реализации «пологой» траектории 
соответственно, что схематично пояснено на рис. 3. 

 

Рис. 3. Схема траектории полета на заданную дальность  
с фиксированным «избытком» характеристической скорости: 

ТС — точка старта ИБР; ТПН — точка прицеливания ИБР; индексы:  
кр — крутая траектория; пол — пологая траектория; ИБР — параметры ИБР; 
к3  —  параметры  в  конце  активного  участка  полета  ИБР; вх — параметры  

на входе в атмосферу 
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Кроме того, при возможности варьирования величины изб
кW  

вплоть до нулевого значения, для реализации доступны целые интер-

валы пол кр
вх вх[θ ,  θ ]  и пол кр

к3 к3[θ ,  θ ].  Критерием близости резервных усло-

вий входа ОИ в атмосферу  рез рез
вх вх; V  к требуемым (номинальным) 

 тр тр
вх вх; V  может служить максимальный скоростной напор maxq  

(в случае необходимости обеспечения максимальных перегрузок для 
испытаний ОИ на прочность) или приведенный интегральный тепло-

вой поток ΣQ̂  [12–14] (в случае необходимости создания максималь-

ных тепловых нагрузок). 

Для ИБР предполагается возможность варьирования изб
к ,W  ко-

торая для ИБР с жидкостными ракетными двигателями (ЖРД) техни-
чески может быть реализована за счет выбора момента выключения 
ДУ, а для ИБР с РДТТ — за счет маневра по тангажу для «выжига-
ния» топлива и/или срабатывания узла отсечки тяги. В случае невоз-

можности варьирования изб
к ,W  например, из-за недостаточной ма-

невренности ИБР на участке работы ДУ третьей ступени и 
отсутствия узла отсечки тяги, наведение будет осуществляться толь-

ко на выбранный угол  рез кр пол
вх к3к3 ,       (т. е. реализуется «крутая» 

или «пологая» траектория). 
На втором этапе (бортовом) в случае возникновения НШС 

определяется возможность продолжения полета ИБР по условию до-
стижения заданной полетной дальности сфS  в условиях НШС. Под 

«условиями НШС» здесь понимается отсутствие приращения кажу-

щейся скорости 2ст
к ,W  обеспечиваемого в штатном полете работой 

ДУ второй ступени, и нахождение ИБР в точке, не соответствующей 
моменту штатного начала работы ДУ третьей ступени. 

Для этого проводится расчет максимальной дальности полета 
max
сфS  в условиях НШС в направлении точки прицеливания носителя 

(ТПН). Если max
сф сфS S  (т. е. избыток кажущейся скорости изб

к 0),W  

то осуществляется переход к третьему этапу. В противном случае но-
ситель не может достичь ТПН, задача считается неразрешимой и си-
стеме управления (СУ) следует задействовать системы аварийного вы-
ключения двигателя/аварийного подрыва ракеты (АВД/АПР). 

На третьем этапе (бортовом) СУ выбирает из состава ПЗ наибо-
лее близкие (по критерию первого этапа) к номинальным некоторые 
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резервные условия входа  рез рез
вх вх; .V  Затем рассчитывается продол-

жительность баллистической паузы от момента НШС до момента 
включения ДУ третьей ступени и после ее включения выполняется 
наведение ИБР для реализации выбранных условий входа. 

Укрупненный алгоритм подготовки и использования резервных 
условий входа ОИ в атмосферу схематично приведен на рис. 4, 5. 

 

Рис. 4. Алгоритм подготовки резервных условий входа 

 

Рис. 5. Алгоритм использования резервных условий входа 



Парирование нештатных ситуаций при пусках исследовательских баллистических… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 2·2023                                             9 

Результаты внешнебаллистических расчетов по определению 
возможности реализации резервных условий входа ОИ в атмо-
сферу. Номинальные и резервные условия входа ОИ для случая пол-
ного или частичного отказа ДУ второй ступени выбранной модельной 
ИБР и трассы качественно проиллюстрированы на рис. 6. На второй 
ступени НШС парируется обеспечением пуска на заданную дальность 
испытательной трассы и реализацией резервных условий входа. 
При этом снижение эффективности выполнения задачи летного экс-
перимента в виде снижения скорости входа компенсируется выходом 
на одну из резервных траекторий, эквивалентных или близких по 
нагрузкам номинальной траектории (точка 1): 

траекторию, эквивалентную по интегральному тепловому потоку 
(точка 2); 

траекторию, эквивалентную по скоростному напору (точка 3). 

 

Рис. 6. Номинальные и резервные условия входа ОИ в атмосферу 
 
Парирование нештатных ситуаций при отказе третьей и сле-

дующих ступеней. Решение задачи парирования НШС с использова-
нием резервных условий входа на третьей и следующих ступенях 
ИБР возможно при реализации траекторий, когда скорость на момент 
выключения второй ступени обеспечивает достижение заданной 
дальности, а третья и следующие ступени используются после балли-
стической паузы лишь для доразгона ОИ и получения требуемой 
скорости входа [15]. Такая траектория схематично показана на рис. 7. 

Для подобной траектории методика решения рассмотренной вы-
ше задачи по определению резервных условий входа и алгоритм  
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подготовки и использования резервных условий входа (см. рис. 4, 5) 
при отказе второй ступени распространяются и на случай отказа тре-
тьей и следующих ступеней. 

 

Рис. 7. Схема траектории многоступенчатой ИБР с баллистической паузой: 
С — точка старта ИБР; К1, К2, К3 — окончание работы первой, второй, третьей и следую-
щих ступеней; ВДУ3 — включение ДУ третьей ступени; К2–ВДУ3 — баллистическая пауза 

 
Заключение. Выполнена постановка задачи определения резерв-

ных условий входа ОИ ИБР при возникновении НШС на второй и 
следующих ступенях ракеты, а также построен алгоритм решения за-
дачи. На расчетных моделях доказано существование решения дан-
ной задачи при типовых весовых, энергетических и конструктивных 
параметрах многоступенчатой ракеты в пределах принятой для моде-
лирования дальности полета ракеты ИБР. В целом представленный 
материал подтверждает целесообразность и доказывает возможность 
разработки и применения резервных условий входа ОИ в атмосферу 
для многоступенчатых ракет при условии возникновения НШС на 
второй и следующих ступенях. Это позволяет повысить вероятность 
выполнения целевой задачи ЛИ ИБР, хотя и с меньшей эффективно-
стью, но с исключением аварийного завершения пуска и полного не-
выполнения задач ЛИ. 

Преимущество рассмотренного в статье способа определения ре-
зервных условий входа ИБР с ОИ при возникновении НШС заключа-
ется в том, что он реализуется алгоритмическим путем и не требуется 
доработка конструкции ИБР. При этом в состав компенсируемых па-
раметров входят наиболее вероятные отказы ступени: незапуск ДУ, 
преждевременное выключение ДУ, пониженный удельный импульс 
тяги и предпосылка к потере устойчивости (последний тип отказа 
компенсируется при упомянутых выше ограничениях для ИБР с ЖРД 
и РДДТ, которые имеют систему отсечки тяги). 
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The article is devoted to solving the problem of determining and implementing backup con-
ditions for the research ballistic missiles entry with the test objects in the inflight emergency 
situations. A test object is understood as a descent vehicle entering the atmosphere and 
moving at the speed close to the first cosmic velocity. In emergency situations during 
launch and on the active trajectory leg, backup entry conditions are making it possible to 
carry out the guaranteed flight testing, albeit with less efficiency, but with exception of the 
launch emergency completion and complete failure in fulfilling the flight test tasks. Detailed 
study of this problem is quite suitable for practical implementation and goes far beyond the 
scope of this work, since it requires design studies, including aerodynamic, dynamic, ther-
mal and strength calculations, as well as the development of additional onboard and pre-
launch algorithms. This paper notes only certain main features in decision making to ter-
minate or continue the flight after the emergency situations for а research ballistic missile 
with liquid rocket engines and solid propellant rocket engines. Mathematical apparatus of 
the external ballistic design is used to solve the problem.  
 
Keywords: flight tests, research ballistic missile, emergency situation, backup entry con-
ditions 
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