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ПРЕДИСЛОВИЕ
Реактивные системы с двигательными установками, работающи­

ми на твердом топливе, широко используются в разных областях 
ракетной техники.

Двигатели твердого топлива сравнительно просты по конструк­
ции, мобильны, удобны в эксплуатации и в то же время достаточно 
надежны и эффективны. По мнению зарубежных специалистов, 
успехи химии твердых топлив н решение проблемы создания дви­
гателей больших размеров позволяют считать двигательные уста­
новки этого класса наиболее перспективными. Поэтому в послед­
нее время за рубежом вопросам проектирования ракет с. двигате­
лями, работающими на твердом топливе, уделяется особое вни­
мание.

Предлагаемая книга содержит основные сведения, необходи­
мые для. проектирования простейших реактивных систем на базе 
двигателей твердого топлива — пороховых ракетных снарядов 
полевой артиллерии. Отдельные вопросы проектирования изложе­
ны при этом в объеме, предусмотренном программой соответству­
ющего курса средних учебных заведений.

Книга содержит семь глав. В главе I кратко рассмотрены ос­
новные этапы исторического развития ракетной артиллерии и приве­
дены характеристики некоторых образцов современных ракетных 
снарядов с двигателями твердого топлива. Глава II является ввод­
ной непосредственно к вопросам проектирования пороховых ракет­
ных снарядов. В ней рассматривается и анализируется тактико-тех­
ническое задание на проектирование новых образцов, разбираются 
примерные схемы проектирования важнейших конструктивных 
элементов снаряда и приводится методика ориентировочного вы­
бора основных параметров проектируемого снаряда. Главы Ш 
и V посвящены вопросам разработки конструкции боевой части 
снаряда и его двигательной установки. Основы теории внутренней 
баллистики порохового ракетного двигателя и элементы внешней 
баллистики ракетного снаряда изложены в главах IV и VI. Нако­
нец, глава VII содержит основные сведения об испытаниях опыт­
ных образцов снаряда и стендовой отработке его двигателя.

Содержание глав IV и VI несколько расширено по сравнению 
с программой курса с тем, чтобы материал этих глав мог быть 
интересен н полезен для более широкого круга читателей.
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Весь фактический материал и конкретные цифры, приведенные в 
книге, заимствованы в основном из зарубежной литературы.

Главы I и VII книги написаны В. Д. Куровым, глава IV — 
Ю, М. Должанским н главы II, III, V и VI — Должанским и Куро­
вым совместно.

Авторы выражают признательность проф. В. И, Феодосьеву, 
взявшему на себя труд просмотреть первоначальный вариант ру­
кописи, а также искреннюю благодарность всем тем, кто помогал 
им в работе над содержанием и оформлением книги; авторы особо 
отмечают помощь и ценные советы рецензента рукописи канд. 
техн, наук ЛА. Ф. Дюнзе.

Авторы будут рады учесть все пожелания и критические заме­
чания по книге и просят сообщать их в издательство: Москва, 
И-51, Петровка, 24, Оборонгиз.



Глава I
КРАТКАЯ ИСТОРИЯ РАЗВИТИЯ РАКЕТНОГО ОРУЖИЯ С 

ПОРОХОВЫМИ ДВИГАТЕЛЯМИ
В древних рукописях Нидии, Китая и других- восточных стран 

говорится об «огненных стрелах» — прототипах пороховых ракет. 
Конструктивно они были выполнены в виде обычной стрелы, окан­
чивавшейся бамбуковой трубкой, которая заполнялась дымным 
порохом (фиг. 1. 1). Когда дымный порох зажигали, стрела под 
действием реактивной силы, создаваемой вытекавшими из трубы 
газами, летела вперед.

#••••?* ----- ------ - ----
Фиг, 1.1. «Огненная стрела»

Широкое развитие «огненные стрелы» получили в Индии. Ин­
дийцы пользовались ими как на охоте, так и в военных целях для 
отражения врагов. В период колонизации Индии англичане впер­
вые столкнулись с «ракетными стрелами». Изучением их занялся 
английский военный инженер Вильям Конгрев. К этому времени 
индийская ракета представляла собой уже железную гильзу с 
острым наконечником, похожим на острие стрелы, Для придания 
устойчивости стреле в полете к гильзе прикрепляли тростниковую 
трубку. Англичане несколько увеличили размеры гильзы и вместо 
тростниковой трубки к ней сзади прикрепили деревянный шест, а 
впереди — колпак с зажигательным составом, Эти стрелы-ракеты 
оказались уже настолько тяжелыми, что для запуска их пришлось 
сконструировать специальные пусковые станки.

Появление ракет в Англии заставило заняться ими и другие 
европейские страны. В 1867 г. в день объявления войны между 
Данией и Англией английские корабли появились на рейде Копен­
гагена и выпустили по городу 40 000 ракет. В результате весь город 
был охвачен огнем, и Дания была вынуждена капитулировать. 
После этой однодневной ройны датчанин Шумахер по образцу 
английской ракеты создал свою ракету, которая, не отличаясь по 
существу ничем от английской, имела отделяющуюся боевую го­
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ловку, крепившуюся к камере сгорания тесьмой, сгоравшей в по­
лете, и несколько большую пороховую полость.

Австриец Августин, изучив английскую и датскую ракеты, соз­
дал на их базе ракетный снаряд, который конструктивно представ­
лял собой клепаную железную гильзу, заполненную ио всей ее 
длине пороховым зарядом. В передней части гильзы помешали 
зажигательный снаряд либо картечную гранату. Стабилиза­
ция такого снаряда в полете осуществлялась при помощи шеста, 
укрепленного сбоку гильзы.

Описание первых русских ракет приводится в «уставе» Ониси- 
ма Михайлова, написанном им в 1607—1621 гг. Конструктивно эти

Фиг. 1.2. Ракетный снаряд конструкции 
А. Д. Засядько.

а —важнгательная ракета, б- -Фугасная ракета.

ракеты представляли собой 
ядро (по типу артиллерий 
ского), заполнявшееся спе­
циально изготовленным по­
роховым зарядом, с каналом 
(«ракетной пустотой») вну­
три, Никакого теоретическо­
го обоснования необходимо­
сти в этом канале тогда еще 
не было. Такой канал изго­
товляли потому, так как 
практически было установ­
лено, сто канал увеличи­
вает реактивную тягу.

Более широко ракеты ста­
ли применяться в царствова­
ние Петра I. В этот период
множество празднеств по 

случаю побед русского оружия отмечалось обычно большими фейер­
верками, которые действовали по принципу ракет. В это же время 
ракеты начали широко применяться и в армии. Наиболее удачно в 
1707 г. была сконструирована сигнальная ракета, которая состояла 
на вооружении почти 150 лет.

Первые боевые русские ракеты были созданы Александром 
Дмитриевичем Засядько (1779—1838 гг.). Это были фугасные и 
зажигательные ракеты трех калибров: 2; 2,5 и 4 дюйма. Конструк­
тивно ракеты Засядько представляли цилиндрическую железную 
гильзу, заполненную порохом, в котором на 3Д длины заряда вы­
сверливали конический канал. Спереди на гильзу надевали колпак 
с отверстиями, заполнявшийся зажигательной пастой. Через эти 
отверстия пламя распространялось наружу (в зоне падения раке­
ты), зажигая находившиеся поблизости предметы. Сзади к ра­
кете крепили деревянный шест для придания ей устойчивости в по­
лете.

Так была устроена первая русская зажигательная ракета. 
Устройство фугасной ракеты ничем не отличалось от зажигатель­
ной, только вместо колпака с зажигательной пастой к гнльзе кре­
пили шаровую гранату со взрывчатым веществом (фнг. 1.2).
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Для пуска своих ракет А. Д. Засядько сконструировал пусковое 
устройство, состоявшее из трубы, закрепленной на треноге таким 
образом, что она могла свободно вращаться в горизонтальной и 
вертикальной плоскостях. Такое пусковое устройство было легко 
переносить с места на место и устанавливать на малых площадках, 
чем .достигалась большая маневренность.

Благодаря малому весу и простоте конструкции большое коли­
чество пусковых установок можно было быстро сосредоточить на 
определенном участке и вести массированный огонь по противни- 
ку. В дальнейшем Засядько создал пусковые станки, позволявшие 
стрелять залпом одновременно шестью ракетами. Эти пусковые 
установки также отличались простотой конструкции и малым 
весом.

В описываемый период успешное проведение военных кампаний 
в сильной степени зависело от умения оборонять и брать крепости. 
Были разработаны специальные средства для взятия и обороны 
крепостей. Русский генерал А. А. Шильдер разработал новую си­
стему обороны крепостей при помощи ракетных снарядов. Им же 
была создана подводная лодка для действия в малых водах, воору­
женная в основном ракетными снарядами, пуск которых произво­
дился при помощи электричества как в подводном, так и в над­
водном состоянии лодки. Такое применение ракетных снарядов 
являлось еще одним важным достижением русской ракетной тех­
ники.

В этот же период широкого развития русской ракетной техни­
ки начал свою деятельность выдающийся русский конструктор-ра­
кетчик Константин Иванович Константинов (1819—1871 гг.). Од­
ним из первых изобретений Константинова была электробаллисти- 
ческая установка для замера скорости снаряда на траектории,

В 1847—1850 гг. на базе электробаллистической установки 
К. И. Константинов создал замечательный прибор — ракетный 
электробаллистический маятник. Этот прибор позволяет построить 
кривую изменения реактивной силы снаряда по времени его поле­
та. Наличие подобного рода прибора позволило подойти к решению 
вопросов, связанных с дальностью и точностью полета снарядов 
по заданной траектории, уже на научной основе.

Оба упомянутых выше прибора К- И. Константинова позволили 
наметить основы теории внутренней и внешней баллистики ракет­
ных снарядов. На своей исследовательской базе Константинов 
стремился к созданию новых конструкций ракет с кучностью 
стрельбы, близкой к артиллерийской.

До этого ракеты одного и того же калибра и назначения и даже 
ракеты одной партии имели значительные производственные от­
клонения, что резко снижало их кучность. К- И. Константинов пос­
ле ряда исследований установил, что при существующем способе 
производства невозможно достигнуть стабильных характеристик 
ракет. Поэтому он провел ряд мероприятий, направленных на дос­
тижение технологического однообразия ракет при их производ­
стве. В ракетном заведении были установлены новые машины и 
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механизмы для производства гильз, высверливания каналов в по­
рохе, приготовления однообразной ракетной смеси и т. п.

Наряду с усовершенствованием производства Константинов 
много сделал также и в области улучшения конструкции самой 
ракетной системы. Так, он предложил сухой способ набивки гильз 
порохом для повышения кучности стрельбы ракетными снарядами 
и увеличения сроков их хранения, подобрал оптимальные форму, 
вес и размеры ракетных снарядов для получения наибольшей 
дальности полета. Им же была улучшена конструкция пусковых 
устройств — они стали более устойчивы, снаряды в них помеша­
лись с меньшими зазорами, что давало возможность получить бо­
лее стабильные характеристики снарядов при сходе с направляю­
щих, а следовательно, и более высокую кучность полета.

Все перечисленные мероприятия дали возможность создать 
отечественные ракетные снаряды с лучшими показателями как по

Фиг. 1.3. Ракетный снаряд. 60-х годов XIX в.

кучности, так и пс дальности по сравнению с ракетными снаряда­
ми других государств (Англии, Франции, Австрии и др.).

В России были приняты три основных калибра ракетных сна­
рядов 2; 2,5 и 4 дюйма (102; 64 и 51 мм).

По назначению ракеты разделялись на полевые, снаряжавшие­
ся обычно гранатами и картечью, и крепостные; последние наряду 
с фугасными зарядами снаряжались также зажигательным н осве­
тительным составом.

Дальность ракет достигала 4000—4500 м, боковое рассеива - 
ние--30 м. Примерные конструкции таких снарядов приведены на 
фнг. 1. 3.

В середине XIX века европейские армии уже применяли нарез­
ные стволы, в то время как в России все еще стреляли из гладко­
ствольного оружия. Такое отставание в вооружении русской армии 
необходимо было преодолеть. В связи с этим в русской печати воен­
ные специалисты стали высказывать соображения об отмирании 
ракетных систем и необходимости замены их системами нарезной 
артиллерии, при этом умышленно замалчивались положительные 
стороны ракетного оружия и особо подчеркивались его недостат­
ки. Однако Константинов и его единомышленники выступали в 
печати против такой недооценки ракетного оружия и продолжали 
работать над теорией и конструкцией ракетных снарядов.

В частности, Константинов установил, что не весь пороховой 
заряд участвует в создании реактивной силы, а только та его часть, 
в которой имеется внутренний канал, и часть глухого (без канала) 
состава, длина которого должна быть равна толщине порохового 
8



кольца (фиг. 1.4). Далее он установил, что при длине глухого со­
става, большей, чем толщина порохового кольца, во время горение 
пороха центр тяжести ракеты смещается более значительно, в ре­
зультате траектория полета снаряда на активном участке изме­
няется, а отсюда и получается больший разброс ракет.

Уменьшение длины глухого состава до толщины порохового 
кольца сразу избавило ракеты от этого недостатка, что, разумеет­
ся, сразу же сказалось положительно на кучности стрельбы- Наря­
ду с этим был устранен еше один из недостатков, присущих не 
только ракетным, но и артиллерийским снарядам того времени и 
связанный со сферической формой головки снаряда. Константи­

Фиг, 1,4, К выбору оптимальной 
толщины «глухого» состава е по­
роховой шашки (е — оптималь­

ная толщина).

нов не только предложил за­
менить сферические головки 
продолговатыми, но и увеличил

Фиг, 1,5. Ракетный снаряд 
конструкции Константинова 

системы (862 г.

длину направляющих пускового устройства. Направляющие были 
слишком короткими, вследствие чего снаряды сходили с направляю­
щих с еще не полностью разгоревшимся зарядом, т. е. под действием 
неполной величины реактивной силы. Вследствие этого наблюдалось- 
провисание начального участка траектории, отклонение снаряда от 
заданного направления и т. д., что резко снижало кучность ракет. 
Константинов предложил также новую конструкцию хвостовой ча­
сти ракеты, сократив ее длину наполовину.

Все эти нововведения резко увеличили дальность и кучность 
стрельбы ракетных снарядов. Ракетный снаряд конструкции Кон­
стантинова образца 1862 г. приведен на фиг. 1.5.

Несмотря на ряд достижений, ракетное оружие в России в 
1887 г. было официально снято с вооружения, но производство' 
ракет еще сохранилось до 1908 г., так как они находили еще при­
менение в военных экспедициях, проводимых русской армией, на­
пример, в Средней Азии. Некоторые виды ракет — сигнальные, 
спасательные, осветительные — оставались на вооружении армии 
даже после ликвидации в 1910 г. Николаевского ракетного заведе­
ния— основного поставщика ракет. Однако, несмотря на офици­
альный отказ от ракет, работы по их усовершенствованию продол­
жались. Среди них следует отметить работы Поморцева в области 
улучшения конструкции ракетных снарядов, Поморцев предложил,, 
в частности, стабилизацию ракеты не при помощи длинных хвос- 
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лов, как это делалось ранее, а при помощи кольцевых стабилиза­
торов. которые почти не выходили за габариты ракеты. Им же 
были предложены ракеты, работающие, на сжатом воздухе.

Наряду с созданием новых конструкций русские ученые разра­
ботали ряд важнейших теоретических вопросов ракетной техники.

Общеизвестно, что масса ракеты на активном участке траекто­
рии непрерывно изменяется вследствие сгорания пороха и истече­
ния пороховых газов. Это сильно затрудняло расчеты внешней бал­
листики ракеты. Решением задачи движения в воздухе тела с пе­
ременной массой занимались многие зарубежные исследователи, 
но только нашим ученым удалось решить ее и тем самым заложить 
фундамент для дальнейших работ, приведших в конце концов к 
созданию современных ракет.

Задача о движении ракеты как частного случая движения тела 
с переменной массой была решена проф. И. В. Мещерским в 
1895 г. Он же предложил математическое выражение для опреде­
ления скорости ракеты и пройденного ею пути в зависимости от 
сопротивления воздуха, силы притяжения земли, веса горючего, 
давления газов и скорости их истечения.

В 1897 г. Мещерский опубликовал еще одну работу, в которой 
привел уравнения механики для движения тел переменной массы, 
а в 1904 г. дал решение еще одной очень важной задачи о движе­
нии тела с одновременным присоединением и отбрасыванием от 
него массы, заложив основу теории воздушно-реактивных двига­
телей.

Работы другого русского ученого — К. Э. Циолковского также 
завоевали мировую известность. В 1903 г. вышла в свет работа 
«Исследование мировых пространств реактивными приборами», 
где Циолковский впервые разработал теорию полета ракет в кос­
мическом пространстве. В частности, он предложил схему жидко­
стного ракетного двигателя (ЖРД) со всеми его основными агре­
гатами — насосом для подачи топлива в камеру сгорания, устрой­
ством для охлаждения камеры сгорания одним из компонентов 
топлива, расширяющимся реактивным соплом и др.

К- Э. Циолковский высказал также идею об искусственных 
спутниках Земли н планет, дав их принципиальные конструктив­
ные схемы. Ему же принадлежит вывод формулы для определения 
скорости полета ракеты в любой точке активного участка траек­
тории.

Эти работы и ряд других, выполненных как в России, гак и за 
границей, позволили многим ученым впоследствии вернуться к идее 
создания ракетного оружия, но уже на более высоком теоретичес­
ком уровне.

После Октябрьской революции в пашей стране ученым и кон­
структорам были созданы необходимые условия для продолжения 
работ в области совершенствования ракет. В результате этих ра­
бот были созданы реактивные снаряды калибра 82; 132 и 300 мм 
(фиг. 1.6, 1.7, 1.8), которые успешно применялись на фронтах 
Великой Отечественной войны.
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Наиболее серьезно усовершенст­
вованием ракет во всех странах на­
чали заниматься в 30-х годах теку­
щего столетия, В Германии этн ра­
боты велись особенно интенсивно. 
В 1931 г. был разработан немецкий 
пороховой ракетный снаряд, кото­
рый окончательно был доведен лишь 
в 1935 г.

В 1936 г. в Германии были соз­
даны специальные организации, за­
нимавшиеся проектированием и до­
водкой только ракетного оружия.. 
В дальнейшем к работам в этих 
организациях был привлечен более 
широкий круг ученых, а также уче­
ные и фирмы оккупированных Гер­
манией стран,

В 1941 г. немцы начали приме­
нять многоканальную шашку, тогда 
же они приступили к созданию ми­
нометной системы «D», стрелявшей 
158-жл! ракетным снарядом. В даль­
нейшем на базе этого снаряда были 
созданы 300-AUt осколочно-фугасный, 
280-льи фугасный, 210- и 320-жл за­
жигательные снаряды. В ходе войны 
немцы создали 80- и 150-жл£ ракет­
ные снаряды.

Следует отметить, что немецкие 
реактивные снаряды в большинстве 
своем были турбореактивными ц 
поэтому имели достаточно высокую 
кучность стрельбы. Немецкие пус­
ковые установки позволяли вести 
огонь залпом только из 5—10 ракет­
ных снарядов, что не обеспечивало 
достаточной эффективности огня.

Немцами впервые для военных 
целей были созданы н применены 
дальнобойные жидкостные ракеты 
(V-2) и беспилотные самолеты-сна­
ряды с воздушно-реактивным дви­
гателем (V-1). На фиг. 1.9 приведе­
ны конструкции некоторых типов 
немецких ракетных снарядов.

Наряду с Германией проектиро­
ванием ракетных снарядов, правда, 
не столь интенсивно занимались 
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также и в Англин. Прн этом такие работы были направлены в 
основном для борьбы с бурно развивавшейся бомбардировочной 
авиацией. С этой целью в 1938 г, англичане создали 76-лис зенит­
ную пороховую ракету, вес которой' составлял 22,4 кг, а вес ВВ — 
1,6 кг. Эта ракета сыграла большую роль в обороне Англии от 
налетов немецких самолетов. Следует отметить также удачные

Фиг. 1.9. Немецкие ракетные снаряды периода второй мировой 
войны.

а--2Ю-мм осколочно-фугасный снаряд б—зенитный снаряд «Люфтфауст». 
в—зенитный снаряд-матка «Рейнкияд», г—вариант Р-ШР зенитной управ­

ляемой ракеты «Рейнтохтер».

работы в Англии по созданию авиационных ракетных снарядов, 
начатые в 1941 г.; некоторые из них были приняты также па во­
оружение авиации США.

В Соединенных Штатах в предвоенные годы ракетной техникой 
почти не занимались и лишь в 1940 г. начали интенсивно проекти­
ровать боевые ракеты. Сначала был создан ракетный ускоритель 
для авиационной бомбы, применение которого увеличивало ее 
пробивную способность. Кроме того, до конца войны продолжа­
лось совершенствование ракетного противотанкового ружья «Базу­
ка», работы над которым были начаты в 1941 г. Этим ружьем мож­
но было поразить таик с расстояния 100—200 м. К концу войны 
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был создан новый тип противотанкового ракетного ружья «Супер­
базука» с увеличенной пробивной способностью.

В этот период в США проводились большие работы по оснаще­
нию ракетной техникой воздушного и морского флота. В декабре 
5 944 г, был создан стартовый двигатель, при помощи которого 
пробег самолета укорачивался в 4 раза. Несколько ранее, в 
1942 г. были созданы морские ракетные бомбы весом 21—29 кг 
для борьбы с подводными лодками. Пусковые установки для ра­
кетного оружия были складывающимися и устанавливались на 
палубах кораблей.

Американцы также много работали по оснащению ракетным 
оружием морских и авиационных десантных соединений. Но осо­
бенно сильно ракетная техника в США начала развиваться в пос­
левоенное время.

Приведем данные некоторых образцов боевых ракет США и 
других капиталистических страт

Класс ракет для стрельбы с земли по наземным целям 
«земля—земля»

Противотанковые снаряды ближнего боя

«Дарт» (США)
(фиг. 1.10)

Основные характеристики снаряд а
[дина.....................•........................................ 1,52 .и

размах крыльев.............................................. 1,27 „
размах оперения.............................................. 0,914 м
двигатель......................................................... пороховой

ракетный 
(ПРД)

Фиг. 1 10, Противотанковып снаряд «Дарт» (США) 
на пусковой установке.
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„891 Виккерс-Армстронг" (Англия) 
Основные характеристики снаряда

длина.......................................... .......................... 0,819 щ
размах оперения . , . •.................................. 0,279 „
калибр............... •................................................. 114.чм
дви1атель............................................................. ПРД
вес снаряда с пусковым контейнером .... 18 кг

На фиг. 1.11 показан этот снаряд в момент выстрела, а 
также переносной контейнер, являющийся одновременно пусковым 
устройством.

Фиг. [ 11. Противотанковый снаряд 891 < Виккерс-Армст­
ронг» (Англия),

Полевые армейские раке гы

„Лакросс" (США)
(фиг. 1.12)

Основные характеристики 
длина ..................................................... 6,1 м

размах крыльев ..................................... 2,75 „
размах оперения.................................. 1,5
калибр............................................................. 500 мм
двигатель ...................................................... ПРД
дальность...................................................... 35 км
вес ракеты...................................................... 1150 кг

Баллистические ракеты среднего радиуса действия 
„Полярис" (США) 

Основные характеристики 
общая тли на.................................................. 8,07 м
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Фиг I 12 Ракета «Лакросс» (США) на боевой позиции

калибр............................................................. 1370 мм
двигатель ......................................................... двухступен­

чатый ПРД
вес ракеты..................................................... 13 600 кг
относительный вес топлива.........................0,9
вес боевой головки...................................... 450 кг

Предполагаемое топливо обеих 
типа на полиуретановой основе с 
— 240 кесек/кг.

ступеней — твердое смесевого 
единичным импульсом

Класс ракет для стрельбы с земли по воздушным 
целям «земля—воздух»
„Найк-Геркулес“ (США) 

(фиг. 1.13)

Основные характеристики

длина..................................................... ... 12,65 м
размах крыльев.............................................. 1,88 м
калибр............................................................. 635 мм
двигатель (фиг. 1.14)..................................... двухсту­

пенчатый
ПРД

„Хоук“ (США) 
(фиг. 1.15)

Основные характер и ст к и

длина..................................................... 4,98 м
размах крыла...................................... 1,19 м
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Фиг, I. 13. Зенитная ракета «Найк-Геркулес» (США) на 
пусковой установке.

Фиг. 1, 14 Двигатель II ступени зенитной ракеты «Найк-Гер­
кулес».
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калибр 
двигатель

вес ракеты

355 мм
ПРД с двумя 

ступенями тяги 
450 кг

Фиг. I. 15. Пусковая установка с тре­
мя ракетами «Хоук» (США).

„Тандерберд" (Англия) 
(фиг. 1. 16)

Основные ха ра к тер кст и кп 
длина................................................................. 6 л/
размах крыльев.............................................. 1,69 м
размах оперения .......................................... 1,6 ли
калибр............................................................. 400 мм
двигатель..................................  двухступен­

чатый ПРД

Фиг, 1. 16. Зенитная ракета «Тандерберд» (Англия) на еже­
годной выставке в Фанбере.
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Класс ракет «воздух—воздух» для стрельбы самолета 
по воздушным целям

„Фолков" (США)
(фиг. 1. 17)

Основные характеристики

длина ..........................................  .... 1,95 м
размах оперения ...........................................0,5
калибр.......................................  160 мм
двигатель......................................................... ПРД
дистанция боя .............................................. 2—8 км
скорость...................................... ................... 2М
вес снаряда ... ........................... . . 50 к г

Фиг. I. 17. Две последние модели 
снаряда «Фолкон» (США).

Фиг, 118. Ракета «Сайдуиндер» 
(США) на земле,

„Сайдуиндер" (США)
(фиг. 1.18 и 1» 19)

Основные характеристики

длина.....................................................
размах оперения..........................  . .
калибр ...................................................... 
двигатель..................................  . . .

вес снаряда ..........................................

2,8 м 
0,48 , 
110 мм
ПРД с временем 
работы 2 сек. 
70 кг
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Фиг I. 19 Истребитель ВВС США, вооруженный четырьмя 
ракетами «Сайдуиндер», укрепленными на пилонах под крыль­

ями самолета.

„Файрфлеш* (Англия) 
(фиг. 1.20)

Основные характеристики 
длина..................................................... 3,7 .и
размах крыльев.................................. 0,714 м
размах оперения.............................. 0,656 м
высота с ускорителями . • .... 0,602 м 
длина корпуса снаряда................... 2,26 м
калибр ...............•.............................. 150 мм
двигатель.............................................. два ПРД, отбра­

сываемых после 
выгорания топ- 
лива 

вес снаряда.......................................... 140 кг

Фиг. 1.20. Снаряд «Файрфтеш», укрепленный под крытом 
английского истребителя.

На фиг. 1 20 хорошо видна оригинальная компоновка снаряда 
с двумя двигателями, укрепленными по бокам корпуса снаряда и 
отделяющимися после выгорания топлива.
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„Файрстрик" (Англия) 

(фиг. 1.21)

Основные характеристики
длина.................................................................... 3,18 м
размах крыльев..................................................... 0,74 „
разм-ix оперения .....   0,46 ,
калибр.................................................................... 220 мм
двигатель.................■....................................... ПРД

Фиг. 1 21. Снаряд «Файрстрик» на пилонах под 
крылом самолета.

«Матра 2-510* (Франция)

Основные характеристики
цлипа ......................................................... 3,2 м
размах крыльев .................................  1,0 «
калибр......................................................... 200 мм
двигатель..................................................... ПРД с ус­

корителе м

Класс ракет «воздух—земля» для стрельбы с самолета
по наземным целям

„Буллпап* (США)

(фиг. 1.22)

Основные характеристики

длина .................................................................... 3,35 м
размах крыльев . ... ............................................. 0,9
калибр.................................................................... 300 мм
двигатель............................................................. ПРД
общий вес снаряда .............................................. 270 кг
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Фиг 1 22 Установка снарядов «Буллпап» (США) 
под крылом самолета тактической авиации ВВС США

Фиг. 1.23. Ракета «Авангард:» 
с двигателем последней ступе­
ни, работающим на твердом 

топливе.

Фиг. 1.24. Установка контей­
нера с научной аппаратурой на 
ракете «Юпитер-С». Послед­
няя ступень зтой ракеты рабо 

тает на твердом топливе.
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„ВВ. 10“ (Франция)
Основные характеристики

длина..................................................................... 3,4 .и
размах оперения.................................................. 0,8 „
двигатель............... • . . . •............................... ПРД
вес ракеты 400 кг

Широкое использование ракетных двигателей на твердом топ­
ливе не ограничивалось только объектами военного назначения. 
Пороховые ракетные двигатели зарекомендовали себя как надеж­
ные и эффективные силовые установки для мощных ракет граж­
данского назначения для исследования внешних слоев земной ат­
мосферы, запуска искусственных спутников и освоения Космоса. 
В качестве примера можно привести хорошо известную систему 
«Авангард» с двигателем последней ступени, работающим на 
твердом топливе (фиг. 1.23), или «Юпитер-С» (фиг. 1.24). При 
помощи этих ракет американцам удалось запустить несколько ис­
кусственных спутников и провести ряд других исследований по 
программе Международного геофизического года.



Глава II
ОРИЕНТИРОВОЧНЫЙ ВЫБОР ОСНОВНЫХ РАСЧЕТНЫХ 

ПАРАМЕТРОВ СНАРЯДА

§ 1. ТРЕБОВАНИЯ К ПОРОХОВЫМ РАКЕТНЫМ СНАРЯДАМ1

Основными из требований, предъявляемых к конструкции и 
параметрам снаряда, можно отметить следующие:

1) тактико-технические требования;
2) производственно-экономические требования.
Тактико-технические требования включают требования к сна­

ряду, к пусковой установке и к способу применения снаряда (спо­
собу ведения огня).

Основными при этом являются требования к снаряду, однако 
недооценка требований к пусковой установке или способу приме­
нения снаряда может привести к тому, что весь комплекс оружия 
окажется недостаточно совершенным или просто небоеспособным 
даже при удачной конструкции основного элемента комплекса — 
ракетного снаряда. Требования к снаряду содержат параметры и 
характеристики ракетного двигателя и боевой части снаряда, а 
также сведения о требуемой боевой эффективности разрабатыва­
емого объекта. Наиболее важными из них являются следующие.

Боевое назначение снаряда (тип боевой 
части). Боевое назначение снаряда определяется требуемым 
эффектом действия снаряда у цели. Классифицируя снаряды по 
боевому назначению, принято выделять следующие типы снарядов:

—- снаряды основного назначения: фугасные, осколочные, оско­
лочно-фугасные, бронебойные, зажигательные и др.;

— снаряды специального назначения: осветительные, дымовые, 
агитационные и др.

Снаряды основного назначения используются для непосредст­
венного поражения целей. Область применения этих снарядов оп­
ределяется боевыми задачами полевой артиллерии.

1 А С. Л о к к, Управление снарядами, ИЛ, 1958.
Г. Me р и л л. Г. Гольдберг, Р. Гельмгольц, Исследование операций. 

Боевые части. Пуск снарядов, ИЛ, 1959.
Э. А. Б о н н и, М. Дж. 3 а к р о у, К. У, Б е с с е р е р, Аэродинамика. Реак­

тивные двигатели, Практика конструирования и расчета. Физматгиз, i960.
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Задание в тактико-технических требованиях боевого назначе­
ния снаряда (типа боевой части) помогает конструктору выбрать 
при проектировании конструктивную схему компоновки снаряда, 
форму его боевой части и т. д., а также тип взрывателя для ком­
плектации разрабатываемой боевой части снаряда.

Требования к эффективности действия сна­
ряда у цели. Для снарядов основного назначения требова­
ние к эффективности действия у цели определяет однозначно вес 
полезного груза системы. Рассмотрим это подробнее.

Фугасные снаряды предназначаются главным образом для 
стрельбы по небетонированным оборонительным сооружениям по­
левого типа — окопам, блиндажам, огневым точкам, наблюда­
тельным пунктам и т, д. Фугасные снаряды крупных калибров 
могут применяться для комбинированных налетов на объекты ти­
па бетонированных и железобетонных сооружений.

Фугасные снаряды поражают цель разрушительной силой 
ударной волны, образующейся при детонации разрывного заряда 
ВВ и отчасти силой удара о преграду. В соответствии с этим могу­
щество действия фугасного снаряда у пели определяется главным 
образом характеристиками и количеством используемого взрывча­
того вещества, заключенного в корпусе боевой части снаряда; 
при некотором выбранном ВВ задание по могуществу однозначно 
определяет вес заряда ВВ боевой части.

Осколочные снаряды предназначаются для стрельбы пр воз­
душным и наземным целям (главным образом по материальной 
части), для разрушения легких полевых укрытий и т, п,

В соответствии с назначением осколочного снаряда основное 
требование, предъявляемое к могуществу такого снаряда, сводит­
ся к необходимости получения максимального количества эффек­
тивных осколков с возможно большим радиусом действия их.

Как правило, осколочная боевая часть должна обладать доста­
точно толстой оболочкой и лишь таким количеством ВВ, которое 
требуется для дробления этой оболочки на осколки и сообщения 
им необходимой начальной скорости, В задании по могуществу дей­
ствия осколочного снаряда у цели, как правило, указывается пре­
дельный вес металла боевой части снаряда, по которому можно 
оценить минимальный вес необходимого разрывного заряда ВВ.

Осколочно-фугасные снаряды представляют собой пример уни­
фикации снарядов различного назначения и предназначаются для 
действия по цели осколками от оболочки и разрушительной силой 
фугасного эффекта взрыва. Требование к могуществу действия 
боевой части такого типа заключается в задании веса ВВ и жела­
тельного количества осколков.

Для некоторых типов ракетных боеприпасов, например кумуля­
тивных противотанковых мин, задание по могуществу целиком 
определяет геометрию боевой головки. Действительно, могущество 
действия по цели кумулятивной мины характеризуется толщиной 
бронеплиты, пробиваемой кумулятивной струей продуктов взрыва 
боевой4 части мины- С другой стороны, установлено, что броне-
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-бойкость кумулятивной струи зависит от геометрии заряда боевой 
части и в первую очередь от диаметра кумулятивной воронки Ов; 
причем для грубой оценки можно считать, что

Лф

где Z»max—предельная толщина пробиваемой плиты;
п,ф — некоторый коэффициент, зависящий от формы воронки,-

Таким образом, при заданной величине b сразу же определя­
ют основной размер кумулятивной боевой части Ов, по которому 
подбирают размеры всех других элементов геометрии кумулятив­
ного заряда и боевой части.

Кроме основного задания по могуществу действия проектируе­
мого снаряда, ТТТ могут содержать некоторые дополнительные 
требования к характеру действия снаряда у цели; как правило, 
дополнительные требования задаются при работе над зенитными 
снарядами, снарядами зажигательного действия и некоторыми 
Другими.

Дальность стрельбы (или дальность прямого 
выстрела). Ракетный снаряд полевой артиллерии представля­
ет собой средство поражения различных целей и объектов против­
ника, даже если они расположены на значительном расстоянии от 
позиции ведения огня. В этой связи максимальная дальность 
стрельбы является одной из важнейших характеристик снаряда и 
обязательно приводится в ТТТ,

Задание по дальности однозначно определяет величину потреб­
ной скорости полета снаряда в конце активного участка траекто­
рии, поскольку, как показывает решение основной задачи внеш­
ней баллистики, начальная скорость полета тела, брошенного под 
некоторым углом к горизонту, в свою очередь однозначно опреде­
ляет дальность полета этого тела. Величина потребной скорости 
Утах очень важна, так как она при проектировании является одним 
из входных параметров для расчета внутрибаллистических харак­
теристик ракетного двигателя снаряда.

Для снарядов класса «воздух — воздух» и противотанковых 
кумулятивных мин вместо максимальной дальности стрельбы за­
дается требование прохождения так называемой контрольной 
дистанции боя за определенное время.

Например, «снаряд предназначается для... и должен проходить 
дистанцию в 1000 я не более чем за 2 сек». Подобное требование 
вытекает из особенностей воздушного боя самолетов и характера 
их маневрирования при сближении. В качестве контрольной вы­
бирается дистанция, при стрельбе с которой самолет противника 
лишен возможности уйти из-под огня или произвести встречный 
залп.

Кучность боя. Вероятность попадания неуправляемого ра­
кетного снаряда в цель принято характеризовать кучностью боя 
снаряда
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Кучностью боя при этом называют безразмерную величину, 
характеризующую возможное предельное отклонение снаряда от 
расчетной точки попадания. Если наибольшее отклонение снаряда 
от цели может быть равным Втах [лг], то кучность попадания будет 
характеризоваться величиной

ртах

где X — дальность стрельбы (расстояние от точки старта снаряда 
до цели).

В практике стрельбы рассеивание точек попадания снарядов 
вокруг средней точки прицеливания принято оценивать при помо­
щи величин, характеризующих средневероятное отклонение снаря­
да по дальности (Вд) и в боковом направлении (Вб), В соответст­
вии с этим обычно рассматривают кучность по дальности как 

и в боковом направлении

Примером формулировки требования ТТТ по кучности боя мо­
жет служить, например: «... во всем диапазоне возможных скоро­
стей полета снаряда и... элементы стабилизации снаряда должны 
обеспечить кучность боя по дальности ие более

1.=^<о,оз 
Л

и в боковом направлении не более

^=^-<о,оь.
Л

Это значит, что средневероятное отклонение точек попадания по 
дальности должно укладываться в пределах 3%, а в боковом на­
правлении — в пределах 1 % от дистанции стрельбы.

Задание требования по кучности помогает конструктору при 
выборе типа стабилизации снаряда, общей компоновочной схемы 
и при решении некоторых других задач проектирования.

Общий вес снаряда. Для большинства снарядов поле­
вой ракетной артиллерии общий вес задается в ТТТ ориентиро­
вочно с довольно широким общим допуском. Строго ограничены 
по весу противотанковые снаряды ближнего боя, а также снаряды 
классов «земля—возДух» и «воздух—воздух» и др.

Температурный интервал использования 
снаряда. К0к правило, в ТТТ указывают максимальный тем­
пературный интервал, в пределах которого ракетный снаряд дол­
жен гарантировать безотказность боевого использования.
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Необходимость учета определенного интервала рабочих тем­
ператур объясняется тем, что основные параметры порохового ра­
кетного двигателя в сильной степени зависят от начальной тем­
пературы заряда и при разных температурах могут изменяться 
весьма существенно. Это выдвигает ряд специфичных задач, кото­
рые следует иметь в виду уже в начале работ по проектированию 
снаряда.

Надежность всей системы оружия (безот­
казность снаряда в эксплуатации).

Возможности и удобства транспортировки 
снаряда в укупорке и непосредственно на 
боевой машине, причем предполагается, как правило, что 
после перевозок снаряд не должен терять свойства боевой готов­
ности.

Допускаемые предстартовые проверки п 
другие регламентные работы н их длитель­
ность.

Возможности длительного хранения снаряда.
Указанные требования и сроки дают возможность конструкто­

ру разумно и обоснованно подойти, например, к решению вопроса 
о выборе материала для некоторых узлов снаряда, о подборе анти­
коррозионных покрытий и т. д. и проработать систему профилак­
тики хранения снаряда на складах и в арсеналах.

В производственно-экономических требованиях приведены не­
обходимые технологические и экономические показатели про­
ектируемой конструкции снаряда. Эту группу требований трудно 
разбирать без конкретизации нх к определенному изделию, 
однако в качестве обычных общих требований можно привести 
следующие:

—ограничение материальных затрат на проектирование, изго­
товление и отработку снаряда и всей системы в целом;

— технологичность отдельных узлов и деталей конструкции 
снаряда;

— применение недефицитных и недорогих конструкционных 
материалов ит. д.

Изучение содержания ТТЗ на проектирование снаряда, а так­
же анализ соответствующих выводов всегда должны предшество­
вать непосредственной разработке конструкции и расчетам. Толь­
ко в этом случае созданная конструкция будет полностью отв-ечать 
предъявляемым к ней требованиям и спроектированный снаряд 
будет в состоянии решать поставленные перед ним задачи.

§ 2. ВЫБОР И ОБОСНОВАНИЕ КОНСТРУКТИВНОЙ СХЕМЫ СНАРЯДА

Конструктивной схемой ракетного снаряда называют взаимное 
расположение основных частей снаряда — боевой и ракетной — 
в общей его компоновке.
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Существует несколько схем возможной компоновки порохового 
ракетного снаряда. Примеры этих схем приведены на фиг. 2.1.

Выбирать конструктивную схему снаряда следует после тща­
тельного анализа требований тактико-технического задания на 
снаряд.

Фиг. 2. 1. Возможные схемы конструктивной компоновки порохового 
ракетного снаряда.

Наиболее часто при проектировании выбирают нормальную 
1*хему (фиг. 2. 1, а). Однако эту схему ни в коей мерс не следу- 
ет считать оптимальной для снарядов различного назначения. 
Лишь для снарядов бронебойных, бетонобойных и т. п. нормальная 
схема является, по-видимому, единственно возможной. Осколочные 
же снаряды со взрывателем контактного действия будут иметь 
большую эффективность, будучи выполненными как раз по обрат­
ной схеме (фиг. 2. 1,6). Действительно, именно в этом случае прн 
срабатывании разрывного заряда в момент встречи снаряда с пре­
градой максимальное число осколков боевой части разлетится над 
преградой, тогда как в случае нормальной схемы значительная 
часть осколков уйдет в землю непосредственно в месте падения 
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снаряда. При использовании неконтактных взрывателей весьма 
эффективной для осколочного снаряда следует считать конструк­
тивную схему, предполагающую внутреннее расположение боевой 
части (фиг. 2. 1,в). В этом случае общее число осколков значи­
тельно увеличивается за счет того, что при взрыве дробится и 
боевая часть, и камера сгорания.

Фиг. 2.2. Примеры использования различных конструктивных 
схем при проектировании реальных боеприпасов.

а—обратная схема (158,5-лл немецкий турбореактивный снаряд), б—нор 
мальная схема (82.и.и немецкий оперенный снаряд), в—схема промежу­
точного расположения боевой части (немецкая зенитная управляемая 

ракета «Рейнтохтерз).

Схему внутреннего расположения ракетной части (фиг. 2. 1, г)„ 
как и схему промежуточного ее расположения (фиг. 2. 1, е), можно 
рекомендовать для мощных фугасных снарядов. Кроме того, схе­
ма внутреннего расположения ракетной части рациональна в том 
случае, когда требуется уменьшить общую длину снаряда, исходя, 
например, из соображений устойчивости полета снаряда или ио 
каким-либо другим причинам. Схема промежуточного расположе­
ния боевой части (фиг. 2. 1, д) особенно перспективна при проек­
тирований скоростных и сверхдальних снарядов, при этом иногда^ 
имеет смысл предусматривать возможность отделения после сра­
батывания хвостовой камеры сгорания.

30



Эффективные фугасно-осколочные снаряды можно спроектиро­
вать по схеме с промежуточным расположением ракетной части, 
если переднюю боевую часть такого снаряда сделать фугасной или 
осколочно-фугасной, а заднюю осколочной.

Примеры конкретных конструкций, разработанных с использо­
ванием разных схем взаимного расположения боевой и ракетной 
частей, приведены на фиг. 2. 2.

Важно еще раз подчеркнуть, что выбор конструктивной схемы 
является чрезвычайно важным и ответственным этапом проектиро­
вания снаряда, который нередко таит в себе весьма широкие скры­
тые возможности увеличения эффективности разрабатываемого- 
оружия и улучшения других параметров боеприпаса. Иногда воз­
можность выполнения ТТЗ зависит от. выбора конструктивней схе­
мы будущего снаряда.

Для обоснования выбранной схемы необходимо оценить преиму­
щества и недостатки этой схемы с точки зрения удовлетворения 
требований ТТЗ.

При прочих равных условиях ориентироваться всегда следует 
на более простую в конструктивном отношении схему и выбирать, 
более сложную лишь при убедительном обосновании необходимо­
сти такого выбора.

§ 3. ОРИЕНТИРОВОЧНЫЙ ВЫБОР ИСХОДНЫХ РАСЧЕТНЫХ 
ПАРАМЕТРОВ ПРОЕКТИРУЕМОГО СНАРЯДА

Исходными параметрами для всех теоретических расчетов, вы­
полняемых в процессе проектирования порохового ракетного сна­
ряда, считаются следующие;

а) весовые параметры снаряда:
Р* — вес заряда взрывчатого вещества;
Ро—полный вес окончательно снаряженного снаряда;

cd — вес заряда твердого топлива;
qK — вес конструкции двигателя;
^„ — пассивный вес снаряда (вес снаряда с выгоревшим зарядом; 

твердого топлива);
б) геометрические характеристики снаряда:
d — калибр;
/ — полная длина;

2£оп— размах оперения;
в) основные параметры траектории полета снаряда:

Хтах— предельная дальность стрельбы;
/7тах— максимальная высота подъема снаряда иа траектории:
^тах—скорость в конце активного участка траектории;

В (б)
—характеристики кучности боя снаряда;
^тах
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г) рабочие характеристики и основные параметры внутренней 
баллистики ракетного двигателя:

— закон изменения давления в камере сгорания по вре­
мени (кривая давления);

И-Г — температурный интервал работы двигателя;
т — время работы двигателя;

Ртах — максимальное давление в камере сгорания.
Часть названных характеристик приводится в тактико-техниче­

ском задании (X, Ро, р = р ((), т и др.); те нз них, которые в 
задании не определены, должны быть ориентировочно выбраны в 
начале проектирования.

Расчетные параметры для предварительной ориентировочной 
компоновки будущего изделия выбирают иа основе опыта конст­
рукторских и теоретических работ и с учетом требований выдан­
ного задания.

Расчет весовых характеристик снаряда. Как 
правило, требование тактико-технического задания по боевой эф­
фективности действия проектируемого снаряда у цели задаст нли 
позволяет однозначно определить вес заряда ВВ боевой части сна­
ряда (вес полезного груза снаряда). Поэтому величину Р* всегда 
можно считать известной.

Имея Р* и зная боевое назначение снаряда (тип боевой части), 
удается ориентировочно оценить полный вес боевой части сна­
ряда. При этом используют статистические данные по так называе­
мым коэффициентам наполнения ip под которыми подразумевают 
величину отношения веса полезного груза боевой части к суммар­
ному ее весу:

(2.1>

где 4о'4 — вес снаряженной боевой части.
Характерные значения коэффициентов наполнения т| для снаря­

дов различного назначения:
55% — для фугасных снарядов (М31, СССР);
15%—для осколочных снарядов («Люфтфауст», Германия);
25%—Для осколочно-фугасных снарядов (М13, СССР).
Ориентировочное значение полного веса боевой части снаряда 

определяется через ц в виде
Р^Л.-^ ЮО. (2.2)

7] % '

Если в ТТЗ указан калибр проектируемого снаряда d, то для 
ориентировочного определения весовых характеристик боевой ча­
сти проектируемого снаряда можно пользоваться статистическими
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коэффициентами относительного веса снаряда kc и относительного 
веса полезного груза fe*.

Указанные коэффициенты определяются соотношениями;
рб.ч

kc~ — кг!дм3; (2. 3)d3

кг!дмэ. (2. 4)

Значения коэффициентов для снарядов различного боевого 
назначения примерно следующие:

2 — для фугасных снарядов (300-мм снаряд, Германия);
6 — для осколочных снарядов (М8, СССР);
8 — для осколочно-фугасных снарядов (М13, СССР).
Соответственно значения й* равны:
3—для фугасных снарядов (300-лш снаряд, Германия);
1 —для осколочных снарядов (М8, СССР);
2 — для осколочно-фугасных снарядов (М13, СССР).
Полный вес ракетного снаряда складывается нз веса боевой 

части Pq 4, веса конструкции ракетного двигателя qK и веса поро­
хового рабочего заряда со. Если величина полного веса Р^ задана 
в ТТЗ, то остальные боевые характеристики определяются срав­
нительно просто.

Действительно, разложив в ряд правую часть формулы Циол­
ковского для максимальной скорости ракеты

^=(/,41 +-Ц
X 7л /

и сохранив в разложении члены лишь первого порядка, легко по­
лучить приблизительное соотношение

2и>

2?п w^тах ~~ е (2. 5)

Из (2. 5) величина со определяется как
2t/max

СО— --------------Уп 2^-^ах

или, учитывая, что ^п = ^о—

ш = р —
е + угпах

(2. 6)

(2.6')

Величина со, найденная из соотношений (2.6) или (2.6'), пред­
ставляет собой вес порохового рабочего заряда, необходимого для 
сообщения ракете со стартовым весом Рй и пассивным весом qn 
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скорости ymax (при условии, что скорость истечения продуктов сго­
рания из двигателя составляет (7е).

Величина Утах, которую нужно знать, чтобы использовать со­
отношения (2. 6) или (2. б7) при конкретных расчетах, оценивается 
приблизительно по заданной дальности стрельбы. При этом можно 
пользоваться либо баллистическими таблицами, либо ориентире* 
вочиыми формулами, выведенными в гл. VI. Относительно Ue по­
казано, что

Ue—jlg м/сек,

где /1 — единичный импульс двигателя;
g— ускорение силы тяжести,

а поскольку для большинства пороховых ракетных двигателей 
величина /1 довольно стабильна и составляет в среднем /1~ 

200 кгеек/кг \ можно принимать приближенно

Ve— 1950—2000 м/сек.

Таким образом удается довольно точно определить одну из 
важнейших весовых характеристик ракетного снаряда — вес поро­
хового заряда двигателя. После этого пассивный вес снаряда со­
ставит

<7п=Ро—w, (2.7}

а поскольку пассивный вес складывается из веса снаряженной 
боевой части и конструктивного веса двигателя, величина опре­
делится разностью

(2-8>

Сложнее оценить весовые характеристики снаряда, если вели­
чина Р9 в ТТЗ не указана. В этом случае можно выбрать следую­
щий путь расчета.

Установлено, что почти для всех типов ракетных снарядов по­
левой артиллерии вес металла камеры сгорания может быть опре­
делен через вес металла боевой части при помощи некоторой 
функции пропорциональности Ф, представляющей собой произве­
дение специальных коэффициентов:

• ■ • >

где йг-с —коэффициент типа боевой части снаряда;
^ — коэффициент калибра снаряда;
k —коэффициент, учитывающий влияние на qK величины дав­

ления в камере сгорания (при d-~ const);

т В, И. Феодось'ев и Г. Б. С и ня ре в, Введение в ракетную технику, 
Оборонгиз, 1956,
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Таким образом, в этом случае

■ -(Р^-Р*), (2.9)

причем для фугасных снарядов средних калибров с давлением в 
камере сгорания не более р=100 кг!слР (типа 300-лж фугасного 
снаряда, Германия) можно принимать

?,^(2,0+2,1)(₽$'-Р,),

а для осколочных снарядов (типа М8, СССР)

После определения q^ остальные неизвестные весовые харак­
теристики находим без труда. Действительно, согласно (2. 8)

после чего по (2, 6) легко рассчитать со н найти полный вес сна­
ряда:

Ро — ^n~b<Q.

Приведенные ориентировочные соотношения позволяют доста­
точно точно оценить весовые расчетные характеристики снаряда, 
знать которые необходимо при проектировании каждого конкрет­
ного изделия.

Выбор основных весовых характеристик имеет большое значе­
ние не только для непосредственного проектирования ракетного 
снаряда, но и для выдачи предварительных заданий на проектиро­
вание пусковой установки и другого вспомогательного наземного 
оборудования.

Определение геометрических характеристик 
снаряда. Из геометрических характеристик калибр снаряда, как 
правило, указывают в ТТЗ, по крайней мере, для снарядов классов 
«воздух—воздух», противотанковых и некоторых других. Если ка­
либр в ГГЗ не задан, ориентировочную величину его можно оце­
нить по статистическим коэффициентам kc или Расчетной фор­
мулой для определения величины d будет зависимость

Вторая основная геометрическая характеристика ракетного сна­
ряда — полная длина боеприпаса — может быть окончательно 
выбрана лишь с учетом условий устойчивости снаряда в полете, 
т. е, фактически только после продувок модели и опытных отстре­
лов контрольных образцов. Однако уже при предварительных при­

3* 35



кидках можно иметь в виду, что для снарядов, стабилизируемых 
оперением, оптимальная длина составляет примерно

(8^-10) d ( до 15d) (2,11)
(Л18, М13, М13ДД, СССР), 

а для турбореактивных
/=(4-уб) d (до 1(М) (2. 11')

(300- и 210-мя снаряды, Германия).
Размах стабилизирующего оперения ракетного снаряда 2АОД 

определяется аэродинамическими характеристиками объекта, 
а также формой в плане и числом перьев в стабилизаторе. Пере­
числять все частные случаи, которые могут иметь место при наз­
начении размера 2ЛОш по-видимому, не имеет смысла н стоит лишь 
указать, что для наиболее часто используемого четырехлопастного 
оперения с формой пера в плане, близкой к прямоугольной, размер 
2Lon обычно не превосходит

(2Lon) max ~ ^d.
Параметры траектории полета. Важнейшими па­

раметрами траектории полета можно считать предельную даль­
ность стрельбы и кучность боя снаряда. Оба эти характеристики 
задаются в ТТЗ иа проектирование объекта. Остальные парамет­
ры сравнительно легко оцениваются по зависимости упрощенной 
теории полета снаряда вдоль траектории (см. гл. VI),

Рабочие характеристики и основные пара­
метры внутренней баллистики ракетного дви­
гателя. Порядок выбора основных параметров ракетного двига­
теля и его рабочих характеристик разобран в гл. IV.

После выбора основных параметров проектируемого снаряда 
приступают к проработке вариантов конструкции снаряда и де­
тальным расчетам внутренней баллистики двигателя и полетных 
характеристик снаряда. В процессе этой работы принятые предва­
рительно параметры уточняют и корректируют.

§ 4. СХЕМА ПРОЕКТИРОВАНИЯ РАКЕТНОГО СНАРЯДА ПОЛЕВОЙ 
АРТИЛЛЕРИИ И ОТДЕЛЬНЫХ ЕГО ЭЛЕМЕНТОВ

Пусковая конструкция ракетного снаряда полевой артиллерии 
приведена на фиг. 2,3.

В соответствии с устройством порохового ракетного снаряда 
проектирование его включает

1) проектирование элементов конструкции снаряда:
— боевой части,
— камеры сгорания,
— соплового блока,
— системы стабилизации, переходных доньев и других вспомо­

гательных элементов конструкции;
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2) проектирование порохового заряда двигателя:
— выбор типа рабочего заряда и вписывание его в камеру 

сгорания,
— расчет воспламенителя.
Проектирование каждого из элементов снаряда сводится к ряду 

последовательных расчетов и поискам наиболее удачных вариан­
тов конструктивного решения. При этом примерную последова­
тельность проектирования отдельных элементов снаряда ‘можно 
воспроизвести следующими схемами.

Фиг. 2.3. Примерная конструкция современного порохового ракетного 
снаряда полевой артиллерии, 

а—боевая часть, б—ракетная часть.
/—взрыватель, 2—дополнительный детонатор, 3—корпус боевой части, боевой 
заряд взрывчатого вещества, 5—переходное дно, 6—воспламенитель с системой 
злектровоспламенения. 7—передняя решетка для крепления воспламенителя и заря­
да, 8—корпус камеры сгорания, Р—пороховой рабочий заряд двигателя, /0—диафраг­

ма, //—сопловой блок.

Схема проектирования боевой части:
1) выбор типа боевой части в соответствии с назначением сна­

ряда;
2) выбор формы боевой части и его обоснование;
3) расчет толщины стенки головки из условия обеспечения ее 

прочности при ударе о преграду (фугасные боевые части) или 
из других условий (например, для осколочных снарядов — полу­
чение определенного числа осколков заданного веса и т. п.);

4) разработка технологического процесса изготовления корпу­
са боевой части с ориентированием на массовое производство;

5) выбор типа взрывателя и разработка тактико-технического 
задания на его проектирование.

Схема проектирования камеры сгорания:
1) выбор схемы камеры сгорания;
2) расчет толщины стенки, гарантирующей прочность двига­

теля при рабочем давлении и температуре газов в полости камеры 
сгорания;

3) анализ возможности уменьшения толщины стенки камеры 
сгоранця за счет применения термоизоляции или других специаль­
ных мер;
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4) выбор схемы соединения боевой и ракетной частей снаряда 
и типа соединения;

5) расчет на прочность узла соединения;
6) разработка технологического процесса изготовления кор- 

пуса двигателя с ориентированием на условия массового производ­
ства.

Схема проектирования соплового блока;
1) расчет основных размеров сопла, обеспечивающих требуе­

мые баллистические характеристики двигателя;
2) выбор типа соплового блока (одиночное сопло или крышка- 

сопло с несколькими соплами) и обоснование выбора;
3) геометрическое проектирование сопловой крышки снаряда 

и выбор типа соединения ее с камерой сгорания;
4) расчет на прочность узла соединения;
5) подбор диафрагменной решетки и согласование ее конфигу­

рации с выбранным зарядом И КрЫШКОЙ-СОПЛОМ;
6) тепловые расчеты элементов соплового блока;
7) разработка технологии изготовления сопловой крышки для 

условий массового производства.
Схема проектирования системы стабилизации снаряда,-
1) выбор типа стабилизации (оперением, вращением, комбини­

рованная стабилизация). Анализ и обоснование сделанного выбора;
2) расчет размеров стабилизаторов для случая стабилизации 

оперением;
3) расчет угла скоса сопла для турбореактивных снарядов;
4) корректировка элементов стабилизации по результатам про­

дувок и опытных стрельб;
5) проработка вопросов технологии изготовления элементов 

стабилизации снаряда;
6) оценка ожидаемых параметров кучности бея проектируемо­

го снаряда.
Схема проектирования переходных доньев и других вспомога­

тельных элементов Конструкции:
1) выбор и обоснование типа соединения в узле (разъемное, 

неразъемное; резьбовое, сварное);
2) выбор конструктивной схемы соединения и формы детали,
3) расчет деталей на прочность и самого узла на герметич­

ность, жесткость, нераскрытне стыка;
4) проработка технологических вопросов изготовления отдель­

ных деталей и сборки узла.
При проектировании порохового заряда двигателя выбор и 

расчет воспламенителя для рассматриваемого класса двигателей 
ие представляют существенных трудностей и сводятся к подбору 
навески дымного пороха, выводящей основной заряд на режим 
устойчивого горения. Относительно же проектирования основно­
го заряда следует сказать, что эта задача очень сложна н по су­
ществу является основной при создании двигателя. Последова­
тельность работы при проектировании рабочего заряда топлива 
Может быть представлена следующей схемой;-
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Схема проектирования порохового рабочего заряда:
1) выбор марки пороха (или другого твердого топлива) с уче­

том основных требований ТТЗ к параметрам внутренней балли­
стики н условиям эксплуатации снаряда.

Анализ сырьевой базы для выбранной рецептуры пороха 
с точки зрения возможности изготовления его в большом количе­
стве при неблагоприятных условиях;

2) выбор рабочего давления в камере сгорания с учетом обес­
печения требуемых параметров тяги и устойчивого горения пороха 
в определенном интервале начальных температур;

3) расчеты параметров внутренней баллистики двигателя (рас­
чет горения заряда);

4) геометрическое проектирование заряда и обоснование при­
нятой формы шашек;

5) вписывание заряда в камеру двигателя;
6) корректировка двигателя и заряда в соответствии с резуль­

татами стендовых сжиганий опытных образцов двигателей.
При проектировании конкретных образцов боеприпасов после­

довательность решения отдельных задач проектирования и объем 
выполняемой работы могут в отдельных случаях отличаться (осо­
бенно в случае проектирования специальных боеприпасов) от на­
меченного в приведенных выше схемах. Поэтому к таким схемам 
следует подходить творчески, каждый раз согласуй их с конкрет­
ным образом проектируемого снаряда и содержанием ТТЗ на 
этот снаряд.



Глава III

ПРОЕКТИРОВАНИЕ БОЕВОЙ ЧАСТИ СНАРЯДА

§ 1. ФУГАСНАЯ БОЕВАЯ ЧАСТЬ

Основные конструктивные характеристики фугасной боевой части

Фугасные снаряды относятся к классу снарядов основного наз­
начения и предназначаются для разрушения различных оборони­
тельных сооружений.

Параметры боевой эффективности фугасного снаряда целиком 
определяются характеристиками используемого взрывчатого ве­
щества, весом заряда ВВ и некоторыми конструктивными элемен­
тами корпуса боевой части.

Основным требованием по могуществу снаряда принято обыч­
но считать размещение в корпусе боевой части предельно боль­
шого количества наиболее эффективного ВВ, так что повысить 
могущество фугасной боевой части можно путем применения бо­
лее мощного ВВ либо увеличения емкости каморы для разрывно­
го заряда.

Первый путь практически является довольно ограниченным 
средством увеличения эффективности действия, так как, во-пер­
вых, сама мощность ВВ, т. е. запас внутренней энергии вещества, 
выделяющейся при его взрывном разложении, имеет некоторый 
предел и, во-вторых, с увеличением мощности ВВ повышается его 
чувствительность к внешним воздействиям, т. е. снижается без­
опасность снаряда в служебном обращении.

Увеличить емкость зарядной каморы боевой части можно — при 
постоянном калибре снаряда — за счет уменьшения толщины ее 
стенок или увеличения длины. Минимальная толщина стенки при 
этом должна быть такой, чтобы снаряд сохранял прочность сво­
ей конструкции при ударе о преграду, а максимальная длина ог­
раничена требованием компактности фугасного взрыва и сообра­
жениями, связанными с условиями устойчивости снаряда иа траек­
тории.

Основной конструктивной характеристикой фугасной боевой 
части, указывающей на относительную величину весового содержа- 
40



ния в ней ВВ, является коэффициент наполнения боевой части 
снаряда

100%.
<0

составляющий для наиболее эффективных боеприпасов 50—60%.
Другими важными конструктивными характеристиками фу­

гасной боевой части являются:
1) относительная толщина стенок корпуса боевой части

(М31, СССР);

2) относительная длина боевой части

76,Ч^1Д/ (M3L СССР);

3) коэффициенты относительного веса Ас и k*, числовые зна­
чения которых приведены в гл. II:

рб.ч
£ — кг!дм3, с дз

k*—— кг! дм2.* rf3 '

Перечисленные конструктивные характеристики боевой части 
очень важны, так как средние статистические значения их можно 
с успехом использовать для ориентировочных укрупненных расче­
тов в предэекизном проектировании.

Следует, конечно, иметь в виду, что выбранные при их помощи 
параметры боевой части должны быть обязательно уточнены на 
последующих этапах работы над снарядом.

Выбор формы корпуса боевой части

Форму корпуса фугасной боевой части выбирают из условия 
обеспечения оптимальных условий развития взрыва при действии 
боеприпаса по заданной в тактико-техническом задании преграде. 
Кроме того, при выборе формы следует учитывать производствен­
но-технические требования, а для снарядов нормальной схемы — 
еще и требование минимальности аэродинамического сопротивле­
ния боевой части в полете.

Действие фугасного снаряда у цели складывается из двух мо­
ментов: проникания боеприпаса в преграду и срабатывания его 
в преграде иа некоторой определенной глубине. Следовательно» 
выбранная форма должна обеспечить прежде всего легкость про­
никания боевой части в преграду, с одной стороны, и максималь­
ные параметры ударной волны взрыва, с другой.

Практика проектирования и использования фугасных снаря­
дов показывает, что с точки зрения облегчения проникания сиаря- 
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да в сыпучую преграду типа обычных грунтов наивыгоднейшей 
формой является конус с углом при вершине порядка

2₽б.ч= 184-20° (может быть ^30°).
Несколько худшей в этом смысле является боевая часть с ожи­

вальной образующей.
С точки зрения максимального эффекта действия у пели удар­

ной волны фугасного взрыва наиболее желательны формы боевой 
части типа шара, короткого цилиндра и некоторые другие. Такие 
формы обеспечивают высокий коэффициент наполнения и ком­
пактность расположения ВВ в полости каморы, что и дает возмож-

Фиг. 3.1. Форма головной части, обеспечивающая 
минимальное аэродинамическое сопротивление. 
R—радиус оживала, d— диаметр цилиндра. At—точка 

пересечения цилиндрической части с оживалом.

ность получить наиболее высокие параметры эффективности фу­
гасного взрыва. Недостатком оптимальных с точки зрения эффек­
тивности форм боевых частей является неудобство их компоновки, 
например для снарядов с передним расположением боевой части.

Минимальное аэродинамическое сопротивление обеспечивает 
форма боевой части, состоящая из оживала и цилиндра, соединен­
ных без сопряжения (фиг. 3. 1). Такая форма позволяет снизить 
коэффициент лобового сопротивления боевой части снаряда Сх 
на 15—20% по сравнению даже с наиболее обтекаемой на первый 
взгляд формой предельного сопряжения образующих. Однако та­
кая форма нетехнологична и практически редко придается реаль­
ным конструкциям. Ориентироваться на эту форму имеет смысл 
лишь при проектировании турбореактивных снарядов, у которых

СХ СН^ Сх б.ч»

где Сх сн — коэффициент любового сопротивления снаряда,
тогда как для оперенных снарядов основную часть CXCH_ состав­

ляет сопротивление оперения (50—70%) и, следовательно, влия­
ние формы головной части будет сказываться на общем Сх Сн 
незначительно.

Таким образом, если с точки зрения наилучшей внедряемое! и 
в преграду оптимальной формой является коническая, то для обес­
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печения максимальной эффективности действия фугасного взрыва 
у цели и с точки зрения аэродинамики оптимальными являются 
совершенно иные формы. В результате, выбор формы в каждом 
конкретном случае проектирования сводится к решению вопроса о 
том, какой группе требований отдать предпочтение. Решение это 
должно приниматься на основе анализа ТТЗ на снаряд с учетом 
принятой конструктивной схемы снаряда, определяющей его об­
щую компоновку.

Расчет толщины стенки корпуса фугасной боевой части из условия 
прочности при ударе о преграду

Поскольку фугасный снаряд проектируют, как правило, с мак­
симально возможным наполнением, корпус боевой части снаряда 
такого типа представляет собой сравнительно тонкостенную кон­
струкцию. Естественно, что прочность этой конструкции должна 
быть гарантирована для всех возможных случаев воздействия на 
нее внешних нагрузок в процессе изготовления, хранения, транс­
портировки и при боевом использовании снаряда, поэтому пре­
дельную толщину стенки корпуса боевой части выбирают из усло­
вий прочности.

При анализе возможных внешних нагрузок легко установить, 
что наибольшими из них являются нагрузки, действующие на сна­
ряд в момент встречи с преградой. В связи с этим именно момент 
удара о преграду принимают расчетным для определения мини­
мально допустимой толщины стенки. Следует иметь в виду, что 
прочность корпуса должна быть гарантирована не только в на­
чальный момент удара о преграду, но и вплоть до срабатывания 
взрывателя, так как только в этом случае будут созданы условия 
для полного использования заряда ВВ у цели, т. е. получена мак­
симальная эффективность взрыва.

Выбор опасного сечения

Рассмотрим снаряд в некоторый произвольный момент про­
никания его в преграду (фиг. 3.2). Пренебрегая возможным углом 
атаки а снаряда на последнем участке траектории, будем считать, 
что удар снаряда о преграду нормален; кроме того, примем его 
симметричным, что для углов падения, близких к обычным (40— 
50°), не вносит принципиальных погрешностей в последующие 
расчеты, но существенно упрощает выкладки.

Известно, что внутренние напряжения в деталях и узлах раз­
личных конструкций создаются внешними силами и моментами, 
действующими на эти детали. Поэтому прежде чем говорить о 
напряжениях, действующих в стенке корпуса боевой части, рас­
смотрим внешние нагрузки, вызывающие нх появление. В случае 
прямого удара внешние нагрузки сводятся только к силам, при­
чем согласно фиг. 3. 3 этими силами для части корпуса, вырезан­
ной произвольным экваториальным сечением ММ, являются;
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Фиг. 3. 2. Удар снаряда о преграду.
а—реальная схема удара, б—расчетная схема
удара, ф—>угол падения. о—скорость в момент

удара.

Фиг. 3.3. Схема сил, действующих на боевую часть при 
ударе снаряда о преграду.

[

।
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— сила сопротивления преграды прониканию, распределенная 
ио части корпуса, внедрившейся к моменту времени t в преграду, 
л вызывающая появление на внешней поверхности корпуса рас­
пределенной нагрузки рн;

— инерционный вес металла, лежащего выше сечения ММ, Р^п, 
где п — коэффициент перегрузки;

Рм —вес указанного металла, определяемый как сумма

Рб.ч —вес части корпуса б. 
Рдн—вес дна;
Ркх — вес камеры сгорания; 
Р^—вес стабилизаторов;

ч., лежащей выше сечения ММ;

— давление от снаряжения (рп), действующее на внутреннюю 
стенку полости боевой части.

Как результат воздействия этих нагрузок в стейке развиваются 
два основных типа напряжений: продольные сжимающие напряжения 

f(P*n) и окружные напряжения
Если считать, что весовые характеристики снаряда полностью 

известны, то для отыскания величины действующих напряжений
необходимо знать еще,-

— величину и характер изме­
нения по глубине проникания пе­
регрузки;

— эффект противодействия 
преграды прониканию в нее сна­
ряда.

Экспериментально . установле­
но, что величина перегрузки зави­
сит от глубины проникания, при 
этом в момент углубления снаря­
да примерно на длину оживала 
она достигает Дшах- На осталь­
ном пути проникания перегрузка 
постепенно снижается до нуля 
(фиг. 3.4). Относительно же 
эффекта противодавления пре­
грады считают, что его в первом 
приближении можно учесть, если 
предположить, что в сечениях 
боевой части, внедрившихся в 
преграду, давление от снаряже-

Фиг. 3.4. Характер изменения 
перегрузки п по мере внедрения в 
преграду снарядов с разной фор­

мой головной части.
— глубина проникания, соответству­

ющая максимальной перегрузке; I 
наа глубина проникания.

пр“пол‘

ния остается постоянным.
Учитывая сказанное, эпюры действующих сил для разных мо­

ментов времени можно представить в виде кривых, показанных на 
фиг. ,3.5. Рассматривая кривые, можно убедиться, что опасное се-
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чение, т. е., грубо говоря, сечение, в котором действуют наиболь­
шие силы, перемещается по мере проникания боеприпаса в пре­
граду от иоска к цилиндрической части боеприпаса. Однако, срав­
нивая абсолютные значения сил, действующих в разные моменты 
времени (ti, /2....), можно заметить, что истинное опасное сечение 
А А следует искать в момент времени ts, когда на снаряд действует

фиг. 3.5. Эпюры, характеризующие изменение про- 
дольной силы и давления от снаряжения по мере 

проникания снаряда в преграду.
п2, л3 — перегрузки, соответствующие моментам времени 

/э’

наибольшая инерционная перегрузка, т. е. действующие силы мак­
симальны. Формально за опасное сечение в этом случае можно 
принять любое экваториальное сечение. Однако, учитывая особен­
ности геометрии боевой части и тот факт, что деформации сечений 
в преграде ограничены противодействием самой среды, восприни­
мающей на себя часть нагрузки, следует принять, что истинное опас­
ное сечение АА будет находиться примерно в месте перехода ожи­
вальной части снаряда в цилиндрическую несколько выше теоре­
тического сопряжения оживала с цилиндром.
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Приведенное обоснование выбора сечения ЛЯ в качестве опас­
ного не является строгим и построено в основном на интуитивных 
представлениях о физике явления; тем не менее окончательный 
вывод не подлежит сомнению и при желании может быть под­
твержден теоретически при помощи достаточно строгих соот­
ношений.

Вывод ориентировочных формул для расчета напряжений в 
опасном сечении

В практике бывает целесообразно выделить и рассматривать 
отдельно два расчетных случая: когда определяющими прочность
корпуса боевой части яв­
ляются напряжения, вы­
зываемые действием сил 
инерционного веса метал­
ла, лежащего выше сече­
ния ЛЯ, или, когда таки­
ми напряжениями явля­
ются напряжения от (рп).

Первый случай 
реализуется, например, у 
дальнобойных снарядов, 
выполненных по нормаль­
ной схеме и с относитель- 

Фиг. 3.6. Снаряд, в корпусе боевой части ко­
торого опасными являются напряжения от 

внутреннего давления от снаряжения.

ио невысоким коэффициентом наполнения, второй — у снаряда 
типа, представленного иа фиг. 3.6.

В первом случае в качестве расчетной схемы можно принять, 
достаточно жесткую цилиндрическую оболочку, сжатую продольной 
силой Для такой сбэлочки

лтах 
=---------------

и условие прочности будет

пшах  асж

(3.1)

(3. 2)

где Листах — инерционный вес металла, лежащего выше опасного 
сечеиия;

цП]ах —максимальная перегрузка;
d — калибр боевой части;

^вн”диаметр внутренней полости боевой части;
°сж~ предел прочности материала на сжатие;

С — запас прочности.
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Из (3. 2) можно получить соотношение для оценки предельной 
толщины стенки 6min, для чего достаточно использовать очевидное 
соотношение

dBu=d—26,
с помощью которого легко преобразовать (3.2) к виду

ИщвхС
тс исж

=d2—(d — 2S)2 - 2da - 4о2.

Это выражение представляет собой квадратное уравнение от­
носительно искомого 6:

Фиг. 3.7. к определению напряжений от давления 
И.

дающее формально два решения

d_
2

Л, nmax С
я асж

но по существу единственным образом определяющее искомую ве­
личину минимальной допустимой толщины стенки

(3. 3)

Приведенные выкладки весьма ориентировочны и дают воз­
можность оценить величину бпнп лишь приближенно.

Во втором случае расчетной является схема тонкостен­
ного сосуда, находящегося под действием внутреннего давления 
(рп). Под действием ©того давления в стенке развиваются окруж­
ные напряжения оч, определяемые согласно фиг. 3.7 соотноше­
нием

8 28 dz 28 ‘ J
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Условие сохранения прочности конструкции
1
С ь ■

где Оь — предел прочности,
позволяет определить минимальную толщину стенки, гарантирую­
щую прочность корпуса с запасом как

о . mm (3. 5)__ [рп ) ^вн
~ 1

или через калибр снаряда
(рп)

г 1
2 —

L J

(3. 5')

В более общем случае сразу не ясно, какая из нагрузок — «на­
седающий» вес металла или давление от снаряжения — может 
явиться причиной разрушения снаряда. Здесь следует анализиро­
вать сложное напряженное состояние с действующими напряже­
ниями, определяемыми соотношениями

I
(^)^вн I t3- б)

стах= — (рп),

где Or—радиальное напряжение,
н определять минимальную толщину стенки по так называе­
мому эквивалентному напряжению. Однако требование необходи­
мости учета всех трех напряжений при ориентировочном выборе 
бпип возникает сравнительно редко, так что этот вопрос более под­
робно можно не рассматривать.

Из формул (3.3) и (3.5) видно, что для расчета необхо­
димо знать величину расчетной перегрузки и уметь вычислять дав­
ление от снаряжения.

Что касается рп, то по физической природе это давление 
представляет собой поперечную составляющую осевого напряже­
ния, развивающегося в упруго-пластическом столбе ВВ при ударе 
снаряда о преграду. Величину рп можно было бы вычислить как

(рп)= — ------ • (^)вв- -у—-----(3. 7)
1 — 1 — у-

4
где Р#—вес столба ВВ, лежащего выше рассматриваемого сечения; 

Р^л —инерционный вес этого столба ВВ;
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ц —коэффициент Пуассона;
К— коэффициент, учитывающий динамичность приложения иа, 

грузки при ударе и некоторые вторичные эффекты явления- 
Однако достоверных значений константы Д' не имеется, и 

пользоваться зависимостью (3.7) при практических расчетах 
не представляется возможным. В настоящее время принято вычис­
лять рп, используя полуэмпирические расчетные соотношения вида 

= (3,8)
где йц —высота цилиндрической части корпуса, лежащей выше се­

чения АА;
дй — высота дополнительных нецилиидрических объемов в верх­

ней части полости с ВВ;
я — коэффициент перегрузки;

Aj, Аа—опытные коэффициенты.

Расчет максимальной перегрузки, действующей иа снаряд при ударе 
о преграду

Перегрузкой называют число п, показывающее, во сколько раз 
возрастают массовые силы при их динамическом приложении 
по сравнению с величиной их, соответствующей условиям ста­
тики.

я=гСдщ_ (3.9)
Р ст

Считая, что в рассматриваемых явлениях масса тела остается 
неизменной, из (3. 9) получаем

где а — ускорение, характеризующее в данном случае динамич-, 
ность приложения силы;

g — ускорение силы тяжести.
Отсюда для расчета перегрузки необходимо знать, как замед­

ляется проникание боеприпаса в преграду, т. е. установить закон 
a = a(t) или по крайней мере уметь рассчитать величину Qmax.

Если считать, что вся кинетическая энергия

с к —--- = -—•,
К 2 2g

G и где =
S

которой обладает снаряд в момент удара о преграду, тратится 
только на преодоление сопротивления среды прониканию, то ба­
ланс энергии определится в виде

. д 
2 Лсопр»

где Дсопр — полная работа сил сопротивления преграды, 
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При ориентировочных расчетах можно принимать, что сила 
сопротивления по мере углубления боеприпаса изменяется по ли­
нейному закону от некоторого /?та1 до нуля, так что

1 ■ 1^сопр 2 ^твх^пр' 2

Теперь имеем
_ 1

2 2 ^п^тазгпр

ИЛИ

«.««А (з. io).
*пр

после чего ятах определится как

4^=-^ (3. ЮЭ
£*пр

где ук—скорость снаряда в момент удара о преграду;
/пр — полная глубина, иа которую мог бы углубиться снаряд 

в преграду, если бы вся его кинетическая энергия пошла 
на преодоление сил сопротивления.

Кратковременность действия максимальной перегрузки приво­
дит к тому, что расчетной можно считать

Г
Лрасч = 8п Wmaxf (3. 11)

где'еп<Э — коэффициент, учитывающий условия удара и некото­
рые конструктивные особенности боевой части.

Относительно величины /пр следует сказать, что в настоящее 
время существует несколько эмпирических формул, позволяющих 
рассчитать эту характеристику с достаточной для предваритель­
ного анализа степенью точности.

Наиболее распространены из этих формул следующие.
1. Березанская формула

(3-12)и4
где /пр —глубина проникания в м;

qn — вес снаряда в момент удара о преграду (пассивный вес 
снаряда) в кг\

d — калибр снаряда в м\
г’к — скорость снаряда в момент удара в м]сек;
. X — коэффициент формы снаряда;

X— 1,0 для снарядов с высотой оживала

X—1,3 для снарядов с высотой оживала
Лож~ 2,5,7;

^ — коэффициент проникания, величина которого определяется 
свойствами преграды (см* табл. 3. 1).
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Березанские коэффициенты проникания
Таблица 3.1

Тип преграды

Плотный гранит и гранитные породы; очень крепкий 1,6-10-6
песчаник и известняк

Обыкновенный песчаник и известняк; песчаный и гли­
нистый сланцы

3,0-10—6

Мягкий сланец; известняк; мерзлый грунт 4,5-10—6
Щебенистый грунт; отвердевшая глииа 4,5-10-6
Плотная глина; крепкий нанос; земля, смешанная с кам­

нем; песок влажный
5,0-10-6

Земля плотная; обыкновенный растительный грунт 5,5-10-6
Болотистая почва; мокрый глинистый грунт 10,0-10-6
Железобетон 0,9-10-6
Бетон (цементно-гранитный) 1,3-10—6
Кирпичная кладка на цементе; булыжная кладка 2,5-10-6

2. Формула Петри

4P=^z./K).а*
(3.13)

где Znp—глубина проникания в м;
уп —вес снаряда в момент удара о преграду в кг;
d — калибр снаряда в см;

Хп —коэффициент свойств преграды (см. табл. 3.2); 
/(^—функция скорости удара (см. табл. 3.3).

Таблица 3. 2
Коэффициенты свойств преграды хп Для формулы 

проникания Петри

Тип преграды Хп

Скала известковая 0,43
Каменная кладка 0,94
Бетон среднего качества 0,64
Кирпичная кладка 1,63
Песчаный грунт 2,94
Земля с растительным покровом 3,86
Мягкий глинистый грунт 5,87
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Таблица 3.5
Значения функций скорости / (?д) для формулы проникания Петри

Малые скорости удара

40 60 80 100 120 140 160 180 200 220

/(Гк) 0,33 0.72 1,21 1,76 2,36 2,97 3,58 4,18 4,77 5,34

Средине скорости удара

240 260 280 300 320 340 360 380 400 420

| /(рк) 5,89 6,41 6,92 7,40 7,87 8,31 8,74 9,15 9,54 9,92

Кроме формул (3. 12) и (3. 13), в литературе можно встретить 
зависимости такого же типа, предложенные в свое время Понселе, 
Валье, Вуичем, Забудским, Пересом, Нобиле и другими исследо­
вателями. Принципиальной разницы между всеми этими форму* 
лами нет, и внешнее отличие отражает лишь индивидуальный под­
ход каждого из исследователей к решению поставленной задачи. 
Для примера приведем формулу Нобиле.

l„ = ^kNFm{t} м, (3.14)
Ао

где Ps~ —поперечная нагрузка в кг/сл/2;

~Т
X —коэффициент формы;
= для остроголовых снарядов;

(Х= 1,5 —для тупоголовых снарядов;
—коэффициент свойств среды;

Fm (е) — коэффициент ударной скорости для твердых преград 
и грунта (по индексам).

По составу членов и содержанию коэффициентов формула 
(3-14) аналогична разобранным зависимостям (3.12) и (3.13), 
выбор которых в качестве основных объясняется лишь тем, что 
коэффициенты в них определены наиболее подробно и при состав­
лении их обобщено большее количество экспериментального мате­
риала.

Оценка эффективности действия снаряда у цели
Боевой эффект воздействия фугасного снаряда на преграду за­

ключается в разрушении этой преграды газообразными продукта­
ми взорвавшегося разрывного заряда и осколками От оболочки 
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боевой части. На практике установлено, что основными поражаю­
щими факторами фугасного взрыва являются ударная взрывная 
волна, поток осколков и сейсмический эффект взрыва.

В боевых условиях могущество действия фугасного снаряда 
оценивается по совместному разрушительному действию всех трех

Фиг, 3.8. Теоретические размеры воронки, 
образующейся в грунте при взрыве боепри­

паса на глубине h.

факторов, при этом в каче­
стве стандартной оценки 
сравнительной мощности 
взрыва принимают обычно 
глубину воронки, образую­
щейся в грунте после взрыва 
(фиг. 3. 8).

При ориентировочном оп­
ределении эффективности 

фугасного боеприпаса харак­
теристическую глубину Н 
(в м) можно оценить по эм-
лирической формуле 

3/“

где ^ — некоторый коэффициент, характеризующий податливость 
преграды воздействию взрыва;

С —коэффициент, характеризующий влияние на эффективность 
взрыва глубины подрыва боеприпаса h в м\

— вес боевого заряда ВВ,
или по еще более упрощенной зависимости

(3. 15')

где коэффициент С' учитывает особенности преграды и эффект сра­
батывания заряда иа разной глубине; числовые значения его при­
ведены в табл. 3, 4.

■ Таблица 3,4
Значения коэффициентов С'

Тип преграды Значение коэффициента С

Л<0,9 м
Каменная кладка; j h до 1,5 м 

бетон; скала; { h до 2,0 м
| Л>2,0 м

Щебни н весвязные насыпн
Обычные грунты
Железобетон

5,0
4,0
3,5
3.0

1,0 (среднее значение)
0,7 (среднее значение)

8,0
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Если взрыв происходит иепосредствеиио иа поверхности пре­
грады, то при прочих равных условиях образующаяся вороика бу­
дет мельче; ее глубину обычно оценивают по формуле

з г — ‘ (3.16)
где А*а— некоторый коэффициент, аналогичный коэффициенту А'вэ 

в формуле (3. 15) (см. табл. 3.5);
Лц.т—координата относительно поверхности преграды центра 

тяжести боевой части снаряда в момент взрыва (фиг. 3, 9) 
(более точно - это не координата центра тяжести боевой 
части, а соответствующая координата разрывного заряда).

Таблица 3.5
Значения коэффициентов &вз

Тип преграды
Значение коэффи - 

циента #вэ

Земля рыхлая 0.6
Земля с песком и гравием 0.56
Обыкновенный грунт 0,53
Плотный чистый песок 0,45
Земля, смешанная с камнем 0.5
Скала известняковая 0,23
Бетон 0,175
Железобетон 0,13

Практикой показано, что максимальный эффект взрыва (раз­
меры воронки, образующейся в грунте) наблюдается, если взрыв 
происходит иа глубине, которая для боеприпаса с весом заряда ВВ 
Р* кг составляет примерно

с ___ _
Лопт=(0,85-^0,95)/^* м.

(3.17)
При взрыве снаряда иа лю­

бой глубине непосредственные 
разрушения от действия взрыва 
наблюдаются в некоторой обла­
сти с центром в точке взрыва и 
предельным радиусом опре­
деляемым соотношением

где Ар — коэффициент, числовые 
значения которого для 
разных преград приве­

дены в табл. 3. 6.
Фиг. 3.9. Определение координаты 
йц.т при использовании расчетной 

формулы {3. 16).
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Эта область называется областью разрушения, или сферой раз­
рушения. Кроме сферы разрушения, при взрыве различают еще 
так называемые сферы сжатия и сотрясения, характеризующиеся

Значения коэффициентов
Таблица 3. 6

Тип преграды
Значение коэффи­

циента kp

Земля рыхлая 
Обыкновенный грунт 
Песок

м
1,07

1,0-1,04
Глина с песком 0,96
Известняк и песчаник 0,92
Каменная кладка 
Бетон

0,84
0,77

Железобетон 0.6-0.7

наличием тех или иных характерных деформаций в преграде. Если 
боеприпас внедряется в преграду на глубину

то взрыв не вскрывает толщу преграды, и имеет место так назы­
ваемый камуфлет. При камуфлете эффект разрушительного дей­
ствия ударной волны и осколков практически не используется, 
зато сейсмический эффект взрыва максимален.

Выбор взрывателя. Расчет времени замедления, обеспечивающего 
максимальную эффективность срабатывания боеприпаса

Фугасные боевые части комплектуются головными или боковы­
ми взрывателями двух типов — мгновенного действия и инерци­
онными, обеспечивающими некоторое замедление взрыва.

Взрыватели мгновенного действия используются для тонкостен­
ных боевых частей, характеризующихся предельно высокими коэф­
фициентами наполнения н относительно низкой прочностью. Обес­
печивая срабатывание боеприпаса на поверхности преграды, такие 
взрыватели предопределяют использование эффекта действия 
взрывной ударной волны как основного поражающего фактора 
взрыва.

При использовании инерционных взрывателей взрыв происходит 
па некоторой глубине и поражающее действие определяется не 
только параметрами ударной волны, но и сейсмическим эффектом 
взрыва. Основным вопросом, возникающим при выборе инерцион­
ного взрывателя, является обеспечение такого замедления взрыва, 
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при котором эффект срабатывания боеприпаса был бы максима­
лен. Имея в виду существование оптимальной глубины взрыва 
Йопт, задачу отыскания оптимального замедления можно свести 
к расчету времени проникания снаряда на глубину ЛОпт. При этом, 
если предположить, что движение снаряда в преграде в первом 
приближении равнозамедлеиное, то для расчета может быть 
использована известная зависимость равиозамедленного движения

1=^

из которой легко получить 
в виде

«о
аСр

Имея в виду, что в наших 
обозначениях

Фиг. 3. 10. К определению оптимально­
го времени замедления инерционного 

взрывателя.

00 = 010

^опт

Sin а

п что согласно формуле (3. 10) и предположению о равномерно­
сти замедления снаряда будет иметь место равенство 

получим
, 2Znp _ Г 4/^ 4Лопт/пр
И .2 == —- 4- 1/ -— ------------- ------- —

ок F Sinai’*

откуда окончательное расчетное соотношение для оценки опти­
мального времени замедления взрывателя Голт определится в виде

Т4 опт
^-опт

/npsin а (3-18)

Здесь /пр —полная глубина проникания, вычисляется для данного 
боеприпаса по формулам (3. 12) или (3. 13); 
скорость снаряда в момент встречи с преградой;

Лопг-оптимальная для данного боеприпаса глубина срабаты­
вания взрывателя;

а —угол встречи снаряда с целью.
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Найденное таким путем Топт является сугубо ориентировоч­
ным .и окончательно уточняется по результатам опытных отстрелов 
контрольной партии снарядов.

Если тип взрывателя с некоторым определенным замедлением 
оговорен в ТТЗ или выбран по каким-либо особым соображениям, 
то по приведенным выше соотношениям можно оценить глубину fl, 
иа которой произойдет срабатывание взрывателя н взрыв при бое­
вом использовании боеприпаса по той или иной преграде. Соответст­
вующей расчетной зависимостью будет

/ г2р \
h~I v Т-----  — sin я, (3.19)

\ 4/пр /

где Т— время замедления используемого взрывателя (остальные 
обозначения прежние).

Именно по численному значению этой глубины следует искать 
в таблицах коэффициент глубины взрыва С', необходимый для 
использования формулы

Н=К I/ нз у с'

оценивающей сравнительную эффективность проектируемой бое­
вой части.

Следует подчеркнуть, что удачно подобрать взрыватель и, в 
частности, обеспечить замедление, гарантирующее срабатывание 
взрывателя на оптимальной глубине, очень важно для получения 
максимальной боевой эффективности проектируемого изделия.

§ 2. ОСКОЛОЧНАЯ БОЕВАЯ ЧАСТЬ

Основные конструктивные характеристики осколочных и осколочно- 
фугасных боевых частей

Осколочные снаряды предназначаются для стрельбы по воздуш­
ным н наземным целям, включая боевую технику и живую силу 
противника. В соответствии с назначением осколочных снарядов 
основные требования, предъявляемые к ним, сводятся к получению 
максимального количества убойных осколков с возможно боль­
шим радиусом действия их.

Как правило, осколочная боевая часть должна иметь достаточ­
но толстостенную оболочку и лишь такое количество ВВ, которое 
необходимо для дробления этой оболочки иа убойные осколки и 
для сообщения им необходимой начальной скорости.

Осколочная боевая часть характеризуется следующими кон­
структивными параметрами:

1) относительной длиной боевой части, составляющей, напри­
мер, для снаряда М8

Гб.ч^2,Ш;
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2) относительной толщиной стеиок корпуса боевой части 
— о
8"=TTd (мв, ссср);

3) коэффициентом наполнения

4) коэффициентами относительного веса kc и причем в 
среднем

k =—-^6,0 кг^дм3, d3
А* = ^-^1,0 кг/дм3.

Осколочно-фугасные снаряды предназначаются для действия 
осколками от оболочки по живой силе и технике противника и 
разрушительной силой ударной волны — по оборонительным со­
оружениям. По боевым и конструктивным параметрам боевые час­
ти осколочно-фугасного действия занимают промежуточное поло­
жение между снарядами осколочными и фугасными.

Параметры типичной осколочно-фугасной боевой части поро­
хового ракетного снаряда имеют следующие значения:

1) относительная длина боевой части
Тбл=3,5с1 (М13, СССР);

2) относительная толщина стенок

(М13, СССР);
1 oz

3) коэффициент наполнения т] = 25%;
4) коэффициенты относительного веса снаряда и снаряжения 

£с~8,0 кг/дм3, 
k* —2,0 кг/дм3.

Выбор формы осколочной боевой части
Форму корпуса осколочной боевой части выбирают из условия 

обеспечения равномерного дробления всей оболочки на минималь­
ные по весу убойные осколки. Убойными при этом считаются оскол­
ки, способные иа заданном расстоянии вывести из строя предпола­
гаемую цель или нанести поражения жизненно важным частям 
небронированной боевой техники.

На основании имеющихся сведений можно в первом приближе­
нии считать, что убойным является осколок, обладающий в мо­
мент встречи с целью кинетической энергией порядка 10 кем при 
весе не менее 5—10 а.
,Кроме основного требования к форме осколочной боевой час­

ти— равномерности дробления оболочки, при проектировании сле­
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дует еще иметь в виду, что форма должна соответствовать приня­
той конструктивной схеме снаряда и обеспечивать удобную компо­
новку отдельных узлов снаряда.

С точки зрения равномерности дробления необходимо ориен­
тироваться на формы, обеспечивающие симметрию напряженного 
состояния по всей поверхности боевой части. Наивыгоднейшей с 
этой точки зрения является шаровая или цилиндрическая форма 
при условии, что инициирование взрыва происходит из центра или 
по оси симметрии боевой части.

Требования, связанные с компоновкой снаряда, выдвигают в 
качестве оптимальных формы типа оживала или цилиндра.

Из сказанного следует, что при прочих равных условиях при 
проектировании осколочных боеприпасов следует ориентироваться 
иа цилиндрическую боевую часть, выполненную в виде оболочки 
постоянной толщины с системой центрального осевого инициирова­
ния. В этом случае осколочная боевая часть получается сравни­
тельно простой и технологичной, с одной стороны, и наиболее мо­
гущественной, с другой.

Однако, например, снаряды нормальной схемы, как правило, 
не могут быть выполнены с такой боевой частью. Действительно, 
необходимость специального баллистического обтекателя в слу­
чае использования цилиндрической боевой части при нормальной 
схеме снаряда значительно увеличивает длину передней части сна­
ряда, практически не меняя положение его центра тяжести, что 
ведет к снижению устойчивости снаряда в полете.

Сферическая форма боевой части практического применения 
пока не нашла из-за крайних неудобств ее компоновки в любой 
конструктивной схеме.

Конструкции осколочных боевых частей, обеспечивающие 
дробление оболочки на заданное количество осколков

При взрыве обычных осколочных боевых частей образуется 
некоторое количество не одинаковых по весу осколков, из кото­
рых только часть способна наносить действительное поражение. 
Установлено, что из общего веса металла корпуса боевой части до 
30—40% идет на образование мелких осколков, не обладающих 
достаточной для поражения цели энергией, т. е. фактически беспо­
лезных с точки зрения эффективности поражения цели. Кроме 
того, при взрыве образуется группа крупных осколков, обладаю­
щих избыточной для данной цели энергией. В результате полезно 
используется лишь сравнительно небольшая часть металла обо­
лочки снаряда.

Наличие осколков, обладающих недостаточной и избыточной 
для поражения заданной цели энергией, снижает число оптималь­
ных убойных осколков, т. е. боевую эффективность снаряда. Эф­
фективность осколочных боевых частей можно значительно повы­
сить путем принудительного дробления оболочки на заданное ко­
личество осколков требуемого веса.
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Попытки регулировать разрушение боевой части так, чтобы по­
лучить возможно большее количество убойных осколков мини­
мального веса, делались еще в 70—80-х годах прошлого столетия. 
Однако конструкции сиарядов того'времени оказались настолько 
громоздкими и ненадежными, что практического применения не 
нашли. Первые приемлемые решения задачи о дроблении оболочек 
осколочных снарядов на заданное количество осколков определен­
ного веса появились значительно позднее.

Рассмотрим некоторые из схем боевых частей, обеспечивающих 
заданное дробление оболочки.

Фиг. 3.11. Боевая часть оско­
лочного действия с прямо­

угольной сеткой надрезов.

Фиг. 3. 12. Боевая часть осколоч­
ного действия с ромбической сет­

кой надрезов.

На фиг, 3. 11 приведена боевая часть, которая, вообще гово­
ря, может выполняться и другой формы в зависимости от компо­
новки узлов в принятой конструктивной схеме снаряда и отли­
чается тем, что на ее поверхности нанесена сетка специальных над­
резов, Эти надрезы являются концентраторами напряжений и 
обозначают сечения, по которым предполагается разрушение обо­
лочки при взрыве. Опытные подрывы выявили, одиако, что сетка 
надрезов, приведенная на фиг. 3.11, не обеспечивает надежного 
дробления оболочки по линиям надрезов, так как разрыв по попе­
речным подрезам, как правило, не реализуется.

Дробление можно стабилизировать, если сетку надрезов на­
нести под некоторым углом к оси цилиндра (ромбическая сетка 
надрезов), как это показано на фиг. 3. 12. Угол наклона линии 
надрезов зависит от некоторых конструктивных параметров и 
характеристик материала боевой части и может быть рассчитан в 
каждом конкретном случае. Величина этого угла зависит от диа­
метра корпуса снаряда и поэтому постоянна лишь для цилиндри­
ческого участка боевой части; на оживальном участке угол накло­
на линии надреза непрерывно меняется, так что сама линия стано­
вится сложной винтовой кривой переменного шага.

Если боевая часть осколочного снаряда проектируется в форме 
прямого цилиндра, то весьма эффективной будет схема телескопи­
ческой сборки двух труб с гарантированным натягом. На внутрен­
ней поверхности внешней трубы и наружной поверхности внут- 
репией трубы наносятся ромбические сетки надрезов, совпадаю­
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щие или не совпадающие друг с другом. Из других схем высокой 
эффективности можно назвать, например, сборно-клееные боевые 
части и некоторые другие.

Расчет параметров осколочного действия снаряда
Механизм дробления оболочки боевой части при взрыве пред­

ставляет собой весьма сложное явление, теоретическое изучение ко­
торого осложнено еще н тем, что иа протекание основных процессов 
существенное влияние оказывают факторы, не поддающиеся стро­
гому учету. Тем не менее попытки получения расчетных формул, 
по которым можно было бы, например, рассчитать число образую­
щихся осколков, предпринимались различными исследователями 
еще в прошлом столетии. Среди этих исследователей следует в 
первую очередь отметить Юстрова и Юловского. Они, работая над 
задачей дробления оболочки снаряда на заданное число осколков, 
независимо друг от друга пришли к выводу, что на процесс дроб­
ления, определяющий в конечном итоге число образующихся оскол­
ков, влияют следующие параметры снаряда:

--калибр и вес снаряда,
— вес разрывного заряда и характеристики используемого ВВ, 
— механические характеристики металла оболочки,
—угол встречи снаряда с преградой, 
— тип и характеристики взрывателя и т. д.
Из всех расчетных соотношений наиболее простой и в тс же 

время надежной является формула, предложенная Юстровым и 
определяющая зависимость числа осколков от основных парамет­
ров боевой части в виде

N=^^- X + °Ag». (3.20)
у2—1,0 d’

где N — число осколков, образующихся при взрыве боевой части; 
пвв — коэффициент, величина которого зависит от свойств ВВ, 

используемого в качестве разрывного заряда (для тро­
тила а = 46);

P.f — вес заряда ВВ в кг; 
d — калибр боевой части в ся; 
оь — предел прочности материала в кг!мм?\ 

о * — предел упругости в ка/лш2: 
е ■— удлинение при разрыве в %;

% — суммарный конструктивный параметр, определяющий 
осколочность снаряда и имеющий для боевых частей с 
различными коэффициентами наполнения ц следующие 
средние значения:

Х= 1,8 (при т] = 7%),
Х=1,5 ( » Т] = 1О%);
Х=М ( » т| = 15%).
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По формуле (3, 20) можно определить лишь полное число оскол­
ков, не выделяя из них убойных, что практически менее интересно L 

Наиболее точно определить общее количество осколков, образу­
ющихся при взрыве той или иной боевой части, н получить спектр 
их распределения по массам можно только по данным статистики 
подрывов опытных образцов проектируемой боевой части в броне- 
яме (см. гл. VII).

При взрыве снаряда осколки разлетаются в пространстве нерав­
номерно. Характер этого рассеивания примерно соответствует схе-

Фиг. 3.13 Схема разлета осколков при взрыве боевой 
части.

а—плоская схема, б—пространственная схема.

ме, приведенной на фиг, 3.13. В итоге истинное число эффективных 
убойных осколков должно определяться с учетом особенностей их 
реального разлета.

Важным параметром, влияющим на убойность осколка и 
определяющим предельное расстояние, на котором осколок сохра­
няет свою убойность, является начальная скорость его. Эта скорость 
зависит от ряда параметров боевой части (коэффициент наполне­
ния, скорость детонации ВВ, форма боевой части и т. д.); в среднем 
она составляет 1000—2000 м/сек и выбирается в зависимости от 
конкретных условий применения снаряда. Оценить максимальную 
скорость осколка в месте разрыва боеприпаса можио, например, 
по формуле

Л/б. / 4 

0 4 V 15 Р*

где D — скорость детонации ВВ в м^сек;
(Ро‘ч — Р*) — вес оболочки снаряда в кг\

Р*— вес ВВ в кг,
1 М. Г. Ефимов, Курс артиллерийских снарядов, Оборонгиз, 1939.

/ Г. М. Т р е т ь я к о в, Боеприпасы артиллерии, Воениздат, 1940. 
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или по другим расчетным зависимостям, учитывающим с помошью 
системы поправочных коэффициентов конструктивные особенности 
каждого варианта боевой части.

Эффективность действия осколочного снаряда у цели
В соответствии с назначением и особенностями тактического 

применения осколочных снарядов наиболее целесообразны для 
них дистанционные трубки (взрыватели) различных конст­
рукций, обеспечивающие срабатывание боеприпаса в некоторой оп­
ределенной точке траектории. Только при использовании иницииру­
ющих средств такого типа по цели будет действовать максимальное 
количество из образующихся в момент взрыва осколков и достигает­
ся наибольшая эффективность боеприпаса.

Наряду с дистанционными трубками в них часто используют 
также обычные ударные взрыватели мгновенного действия. При­
менение таких взрывателей несколько снижает эффект осколочно­
го действия, так как некоторая часть осколков при взрыве, напри­
мер, на поверхности земли уходит в землю. Однако вследствие 
простоты конструкции обычных взрывателей и трудности отработ­
ки дистанционных трубок взрыватели ударного действия в ряде 
стран еще используются при проектировании осколочных сна­
рядов.

В последнее время за рубежом наметилась тенденция к переходу 
на неконтактные взрыватели типа радиолокационных, которые свя­
заны с аппаратурой управления нли самонаведения снаряда и обес­
печивают срабатывание снаряда в наиболее благоприятном поло­
жении его относительно цели.

Количественной мерой эффективности осколочного снаряда счи­
тают так называемый радиус сплошного поражения цели, величина 
которого определяется в каждом случае экспериментально при 
опытных подрывах боевой части в кругу мишеней. Считается, 4Tq в 
пределах круга с радиусом сплошного поражения вероятность пора­
жения цели должна составлять 100%. Кроме этого круга, рассмат­
ривают площади, для которых вероятность поражения цели состав­
ляет 75, 50% и т. д., характеризуя их радиусами соответствующей 
вероятности поражения. Значения радиусов определенной вероят­
ности поражения цели являются исчерпывающей характеристикой 
боевой эффективности осколочного снаряда.

§ 3. КУМУЛЯТИВНАЯ БОЕВАЯ ЧАСТЬ

Кумулятивный эффект и его использование 
в бронебойных снарядах

Среди полевых ракетных снарядов ближнего боя весьма широко 
распространены так называемые кумулятивные реактивные мииы. 
Кумулятивные мины служат весьма эффективным средством пора­
жения бронированных машин и танков; при этом важным достоин­
ством этих снарядов следует считать ие только высокие характери­
стики бронепробивания, но и то, что вооружать соответствующими
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неактивными системами можно самые мелкие боевые подразделе­
ния армии вплоть до отдельного бойца,

Действие кумулятивных мин у цели основано на использований 
гак называемого кумулятивного эффекта взрыва, который заклю­
чается в следующем.

Фиг, 3. 14. Эффект подрыва на бронсплите заряда 
ВВ обычной формы.

а—до взрыва, б—после взрыва.
Dn, — диаметр и высота петарды; Д — глубина выбоины.

Если на поверхности броневой, плиты подорвать обычную петар. 
ту ВВ, то в плите образуется раковинообразная выбоина 
(фиг. 3, 14). Глубина выбоины зависит от величины заряда и бри­
зантных свойств ВВ; как правило, она сравнительно невелика,

Фиг. 3. 15, Эффект подрыва на бронепдите за­
ряда ВВ с кумулятивной выемкой, 

а — до взрыва; 6 — после взрыва;
D — диаметр и высота петарды; Лв — диаметр 

и глубина воронки.

Глубину выбоины можно значительно увеличить, если взорвать 
такой же величины петарду ВВ, но сделать в заряде воронку оп­
ределенной формы.

Наконец, можно подобрать такую форму и размеры воронки, 
что при прежнем количестве ВВ становится возможным пробить 
в плите сквозное отверстие (фиг. 3, 15).

В последнем случае вследствие особых свойств вороики в ВВ 
энергия взрыва перераспределяется так, что большая часть ее, 
сконцентрированная в так называемой кумулятивной струе, будет

65



направлена по оси воронки на поверхность преграды. Именно в 
этом и заключается кумулятивный эффект взрыва.

Изучение явления кумуляции показало, что основными факто­
рами, влияющими на эффективность бронепробиваиия, являются: 

— размеры и форма кумулятивной воронки, 
— материал облицовки кумулятивной выемки, 
— расстояние от среза воронки до преграды в момент взрыва 

и некоторые другие факторы.
Оптимальные формы кумулятивной воронки, как правило, 

очень сложны в изготовлении, поэтому редко используются на 
реальных образцах кумулятивных мин; наиболее распространены 
на практике воронки конической и сферической формы.

Фиг. 3. 16. Характер зависимости кумулятивного эффекта 
от расстояния в момент взрыва между срезом воронки и 

преградой.
Я', Я1ГЙХ и Н” — глубины прсбсин; D,v — диаметр и высота петар­

ды; Л, /Г. Й -- расстояния меж.у ерзим вйренди и преградой.

Эксперименты показали, что при прочих равных условиях эф­
фект бронепробиваиия заметно увеличивается, если на внутрен­
нюю поверхность воронки тонким слоем нанести какой-либо обли­
цовочный материал, при этом увеличение эффективности заряда 
зависит от выбора материала облицовки и толщины слоя покрытия, 
Из всех опробованных облицовочных материалов лучшими оказа­
лись медные и цинковые сплавы; другие металлы (железо, алюми­
ний) меньше влияют на эффективность кумулятивного взрыва.

Исследование бронепробивасмости в зависимости от расстоя­
ния в момент взрыва между срезом воронки и прегратой показа­
ло, что в каждом случае имеется некоторое оптимальное расстоя­
ние, при срабатывании на котором эффект действия по цели мак­
симален (фиг. 3.16). Это расстояние обычно называют фокусным 
и считают основным параметром воронки.

Ориентировочное определение размеров кумулятивной воронки, 
обеспечивающей пробитие преграды заданной толщины

Кумулятивный эффект в боеприпасах используют путем при­
дания заряду ВВ определенной конфигурации, содержащей в ка- 
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честве одного из элементов кумулятивную воронку. В остальном 
кумулятивный боеприпас может не отличаться от снарядов других 
классов.

В основе проектирования кумулятивных зарядов лежат выводы 
теории бронепробивного действия кумулятивной струи, полученные 
впервые академиком Л. М. Лаврентьевым. Он установил, напри­
мер, что бронспробивной способностью обладает не вся кумулятив­
ная струя, а лишь некоторая часть ее, которую называют эффек­
тивной длиной струи 1^. Величина /эф зависит главным образом 
от размеров и формы вороики и, кроме того, от материала облицов­
ки и параметров ВВ. Глубина бронепробиваиия существенно за­
висит от параметра /Эф кумулятивной струи.

При проектировании кумулятивной головки боеприпаса прихо­
дится искать оптимальную воронку в соответствии с требуемой в 
ТТЗ глубиной сквозного пробивания преграды. Задача эта ре­
шается на базе широкого экспериментирования и использования 
данных статистики подрывов различных кумулятивных зарядов. 
Могут быть полезны следующие сугубо ориентировочные соотно­
шения

1. Диаметр кумулятивной воронки составляет в среднем

Лф

где &тах ■—толщина заданной для пробивания преграды;
Дф — коэффициент, зависящий от формы воронки.

2, Диаметр пробоины не превосходит обычно
cU= (0,054-0,3) Рв.

3. Для каждого типа воронок существует некоторая оптималь­
ная высота купола воронки йв, равная 0,5£>в— для полусфери­
ческих выемок (1,Од-1,5), DB — для конических выемок.

4. В формировании кумулятивной струи участвует слой ВВ, 
высота которого не превышает (над вершиной воронки) 0,5—0,8£>в.

Фиг. 3.17. Пример конструкции кумулятивной мины.

При этом дальнейшее увеличение высоты столба, а следовательно, 
и веса заряда ВВ без соответствующего изменения размеров во­
ронки не повышает эффективность кумулятивного заряда и по­
этому нецелесообразно.

На фиг. 3. 17 приведена для примера одна из конструкций ие- 
мепких кумулятивных мни периода Великой Отечественной войны. 
Из, фигуры видно, что ракетная часть мины принципиально не от­
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личается от ракетных частей обычных оперенных полевых ракет­
ных снарядов. Боевая же часть весьма специфична. Она представ­
ляет собой собранный нз листовых выштамповок корпус определен­
ной формы, который заполнен ВВ и содержит некоторые дополни­
тельные элементы конструкции, обеспечивающие нормальную ра­
боту мины, — в первую очередь цепь взрывателя и кумулятивная 
выемка. Чувствительный элемент взрывателя на специальном бал­
листическом обтекателе вынесеи вперед за срез ВВ так, чтобы при 
встрече с преградой взрыв происходил на расстояниях, близких к 
оптимальному. Следует иметь в виду, что, поскольку скорости по­
лета кумулятивных мин, как правило, невысоки (80—100 м/сек), 
форма головной части практически не влияет на баллистические 
характеристики снаряда; это позволяет при проектировании голов­
ки не учитывать требования аэродинамики и проектировать на­
конечник, принимая во внимание исключительно соображения, свя­
занные с требуемыми условиями работы детонационной цепи взры­
вателя и кумулятивной воронки.

Как уже отмечалось, ракетная часть кумулятивной мины про­
ектируется так же, как и у других ракетных снарядов. Одну инте­
ресную особенность следует отметить лишь для ручных кумулятив­
ных патронов с дальностью действия до 100 м. Эта особенность 
заключается в том, что ракетный двигатель такого патрона рабо­
тает обычно на черном ружейном порохе. Объясняется это требо­
ванием, абсолютной надежности этого оружия и необходимостью 
в связи с этим обеспечить постоянство физико-химических и бал­
листических параметров пороха, чего трудно добиться прн исполь­
зовании ракетных порохов.



Глава IV
ЭЛЕМЕНТЫ ВНУТРЕННЕЙ БАЛЛИСТИКИ ПОРОХОВОГО 

РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ
§ 1. НЕКОТОРЫЕ СВЕДЕНИЯ О ПОРОХАХ ДЛЯ РАКЕТНЫХ 

ДВИГАТЕЛЕЙ

Состав ракетных порохов
Бездымные (коллоидные) пороха. В настоящее 

время наибольшее распространение в качестве твердого топлива 
для ракетных двигателей получили так называемые бездымные, 
или коллоидные, пороха. Коллоидные пороха представляют собой 
твердый раствор горючей основы и окислителя с присадками спе­
циальных добавок.

Горючей основой бездымных порохов является нитроклетчатка 
(нитроцеллюлоза) типа пироксилина, способная желатинизиро­
ваться в некоторых веществах, содержащих высокий процент ак­
тивного кислорода, с образованием коллоидного раствора, При 
охлаждении такого раствора получается пластическая пороховая 
масса, легко поддающаяся прессованию в шашки, используемые 
в дальнейшем в качестве элементов порохового заряда двигателя. 
В промышленном производстве нитроклетчатка получается как 
продукт обработки концентрированной азотной кислотой целлю­
лозы, содержащейся в древесине (50—60%), хлопке (90—93%), 
льне, соломе и некоторых других видах сырья. Для изготовления 
ракетных порохов наиболее важными являются нитроклетчатки с 
содержанием азота;

11,5— 12,0 % N— коллоксилин,
13,0—13,5% N — пироксилин № 1,
12,0—12,5% N—пироксилин № 2,
В качестве растворителя нитроклетчатки могут быть использо­

ваны разные вещества. В принятой классификации этн вещества 
обычно делят на так называемые летучие и нелетучие раствори­
тели. При этом летучим называется растворитель, который почти 
полностью удаляется из пороха в процессе производства пороховой 
массы и изготовления заряда. Составы на летучем растворителе 
получают свое название по типу используемой нитроклетчатки 
(например, пироксилиновый порох н т. д.); как правило, онн при­
меняются в ракетной технике сравнительно редко. Из трудноле­
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тучих растворителей лучшими свойствами обладает нитроглицерин 
Однако из-за склонности к взрывному разложению он не может 
вводиться в порох в больших количествах, н приходится использо­
вать дополнительные растворители, чтобы нитроклетчатка была 
полностью растворена, а пороховая масса при этом оставалась 
невзрывоопасной. В качестве дополнительного растворителя широ­
ко используется, например, динитродиэтиленглнколь. Количество 
дополнительного растворителя может варьироваться в широких 
пределах и даже превосходить количество нитроглицерина. В за­
висимости от процентного содержания растворителя пороха на 
труднолетучем растворителе называют соответственно нитроглице­
риновыми или дигликолевыми.

Кроме основных компонентов, в состав попоховой массы вво­
дятся некоторые добавки, позволяющие получить топливо с жела­
емыми физико-химическими свойствами и баллистическими пара­
метрами,

Для обеспечения химической стойкости пороха в его состав вво­
дятся стабилизаторы — вещества, затормаживающие скорость хи­
мических реакций разложения, протекающих в пороховой массе 
при хранении шашек, и предотвращающие старение пороха. Наи­
более распространенными стабилизаторами являются дифенил­
амин, этилфеиилуретан, различные централиты и некоторые другие 
составы,

Химическая стойкость порохов имеет существенное значение 
для оценки их служебной пригодности. Запас химической стойко­
сти принято определять по так называемым лакмусовым пробам, 
пробе на бурые пары и по результатам некоторых других лабора­
торных испытаний.

Помимо химической стойкости, первостепенное значение для 
оценки сроков служебной годности пороховых зарядов имеет свой­
ство физической стабильности шашек. Физическая стабильность,, 
как показывает опыт, зависит от размеров шашкн, состава пороха 
и технологии изготовления пороховой массы и шашки. Основным 
дефектом шашек с точки зрения физической стабильности считает­
ся растрескивание шашек при хранении. Предполагается, что рас­
трескивание шашек является следствием не только физических 
процессов, но и некоторых химических реакций, протекающих в по­
роховой массе при хранении зарядов, Установлено, что введение 
в состав пороха некоторых специальных присадок благотворно 
сказывается на физической стабильности зарядов.

Свойства пороховой массы с точки зрения технологии изготов­
ления зарядов значительно улучшаются, если в состав пороха 
ввести вазелин, воск, мел, сажу и некоторые другие так называе­
мые технологические добавки.

Наконец, как правило, порох содержит большое количество 
специальных для каждой рецептуры присадок, снижающих ско­
рость горения пороха (флегматизаторы), увеличивающих устой­
чивость горения, уменьшающих температуру горения пороха, сни­
жающих чувствительность горения пороха к изменениям начальной 
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температуры заряда и параметров внутренней баллистики двигате­
ля и т. д.

Таким образом, бездымный ракетный порох представляет со­
бой многокомпонентный твердый раствор коллоидного типа, осно­
вой которого являются нитроклетчатка и растворитель. Для изго­
товления ракетных зарядов используются главным образом пороха 
на труднолетучем растворителе.

Состав некоторых ракетных порохов коллоидного типа при­
веден в табл. 4. 1. В американской литературе бездымные по­
роха обычно называются двухкомпонентными твердыми ракетны­
ми топливами.

Смесевые пороха. В связи с развитием двигателей на 
твердом топливе за рубежом ведутся интенсивные работы по 
изысканию и освоению новых рецептур и типов топлив, обладаю­
щих более высокими баллистическими и эксплуатационными ха­
рактеристиками.

Одним из направлений в новых разработках является создание 
так называемых порохов смесевого типа. Смесевые пороха пред­
ставляют собой тонкую механическую смесь горючего и окислите­
ля, скрепленную пластической связкой.

Из зарубежной литературы известны следующие сведения 
о смесевых порохах.

Горючими компонентами смесевых порохов служат обычно 
каучукообразные или смолообразные вещества, а окислителями — 
неорганические соли, в молекулах которых содержится большой 
процент активного кислорода. Наиболее часто в качестве окисли­
телей используются соли типа нитрата или перхлората аммония, 
которые сравнительно дешевы и доступны и в то же время имеют 
высокую плотность и удовлетворительные энергетические харак­
теристики, Из горючих компонентов широко распространены 
асфальтоуглеводородные смолы, фенол фурфурольная и формаль­
дегидная резина и другие вещества.

Известны топлива типа смесевых порохов, которые превосходят 
бездымные по энергетическим показателям, однако главным их 
преимуществом является простота изготовления зарядов и удоб­
ство эксплуатации двигателей, снаряженных такими топливами.

Важнейшей особенностью смесевых порохов является то, что 
заряды из этих порохов могут быть получены методом отливки, 
причем порох может заливаться непосредственно в камеру двига­
теля. Это позволяет изготовлять из смесевого пороха шашки прак­
тически любых размеров, тогда как при прессовании шашек из 
бездымного пороха уже при диаметре их 500—550 льн возникают 
существенные производственные затруднения и требуется уникаль­
ное прессовое оборудование.

Смесевые пороха, как правило, более пластичны, т, е. не раз­
рушаются при колебаниях температуры, что выгодно отличает 
их от освоенных бездымных порохов, которые, как правило, рас­
трескиваются при хранении в условиях переменной температуры.
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При заливке смесевого пороха непосредственно в камеру по 
мере охлаждения заряда между стенками камеры сгорания и за­
рядом образуется прочная связь, благодаря которой отпадает не­
обходимость в специальных устройствах для восприятия нагру­
зок, действующих на заряд в полете. Более того, при схеме дви­
гателя с горением по поверхности внутреннего канала в этом слу­
чае отпадает необходимость бронировки шашки и предупреждает­
ся нагрев стенок камеры при больших временах горения, чем ис­
ключается необходимость нанесения на стенку слоя специального 
теплоизолирующего материала или использования системы охлаж­
дения. Все это позволяет максимально использовать объем камеры 
сгорания двигателя для заполнения топливом и получить двигатель 
с повышенными весовыми характеристиками.

Соотношение горючего и окислителя в смесевом порохе может 
варьироваться в довольно широких пределах. Это позволяет полу­
чить желаемую величину кислородного баланса топливной смеси, 
тогда как для бездымных порохов соотношение горючего и окис­
лителя определяется химическим составом компонентов и законо­
мерностями образования коллоидных растворов, составляя вполне 
определенную величину, причем, как правило, меньшую единицы. 
Наконец, номенклатура исходных продуктов для получения смесе­
вых порохов почти не ограничена, тогда как для изготовления 
бездымного пороха могут быть использованы только некоторые 
нитроклетчатки и ограниченный круг растворителей.

К основным недостаткам смесевых порохов следует отнести 
сильную зависимость параметров их горения от размеров частиц 
веществ, входящих в состав пороха, гигроскопичность и взрыво­
опасность.

Зависимость параметров горения от размеров частиц компонен­
тов и особенно от размеров частиц окислителя определяет повы­
шенную нестабильность горения смесевых порохов.

По запасу внутренней энергии пороха смесевого типа превосхо­
дят бездымные пороха и в некоторых случаях даже некоторые 
штатные взрывчатые вешества; в силу этого они взрыво­
опасны. Нормальное горение этих порохов может переходить в 
детонацию. Детонацию смесевых порохов можно вызвать также 
действием различных внешних импульсов. Специальные экспери­
менты, проведенные фирмой Thiokoi Chemical Corp. (США), пока­
зали, что чувствительность смесевых порохов к внешним импуль­
сам зависит главным образом от объемного соотношения горючего 
и окислителя. Чем меньше объемное соотношение (при одном и 
том же весовом отношении), тем чувствительнее становятся 
пороха.

Для наиболее распространенных рецептур на основе перхло­
рата аммония предельное объемное соотношение окислителя к 
горючему составляет 2,85 : 1,0 (фиг. 4. 1) *.

1 ЭИ ВИНИТИ АН СССР, серия «Ракетная техника», 1959, вып. 2, Кг РТ-4. 
Jet Propulsion, 1958, vol. 28, No. 7. .
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Интенсивные работы по изысканию новых ракетных топлив и, 
в частности, отработке топлив смесевого типа ведутся в Америке. 
Так, одной из фирм США разработано эффективное топливо с ис­
пользованием дешевого нитра/а аммония и специальной горючей 
основы. Горючая основа состоит из особого вещества, хорошо по­
лимеризующегося с бутадиеном и дающего при этом материал с 
удовлетворительными связующими свойствами. В качестве при­

Фиг. 4. 1. Чувствительность смесевых 
ракетных топлив на основе перхлората 
аммония к внешним импульсам как фун­
кция отношения объемного содержания 

в топливе горючего и окислителя,
О, ▲> • — точки, соответствующие топливам 
разного состава, проверявшимся на чувстви­

тельность к внешним импульсам.

садок в рецептуру вводят сажу 
(2%) и пластификатор (2%).

Смесевые топлива фирмы 
Thiokol Chemical Corp, состоят 
в основном из полимера, неор­
ганической соли в качестве 
окислителя и небольшого коли­
чества некоторых химических 
добавок. Предполагается, что 
в качестве связующих в топли­
вах этой фирмы применяются 
полимеры бутадиена и главным 
образом полисульфидные эла­
стичные вещества.

Фирма Aerojet-General раз­
работала в 1957 г. твердое топ­
ливо с использованием в каче­
стве связуюших веществ поли­
уретанов. По заявлениям 
представителей фирмы, еди­
ничный импульс этого топлива 
составляет предположительно 
240 кгсек1кг. Однако опыт ра­
бот с полиуретановыми топли­
вами показал, что они обла­
дают рядом существенных 

недостатков (нестабильность скорости реакции окисления при го­
рении, быстрое отвердевание с большой усадкой при этом и т, д.) 

и поэтому могут быть рекомендованы для использования в двига­
телях только после соответствующей доработки. Широкого рас­
пространения полиуретановые топлива пока не получили. Фирма 
получила патенты на ряд твердых топлив смесевого типа, Одно-из
них состоит нз:

тринитроциклогексиламина....................... 85 9-й
пластификатора (воск)............... .... 15%

в другом используются 
перхлорат аммония........  . 50%
тринитротолуол (ТНТ)-................................ 25%
связующий термопластик (напрЕшер, 
битум)......................................  25%

Фирма Aerojet-General и некоторые другие (Gercules, Rohm 
and Haas) работают над унитарными твердыми топливами типа 
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нитрополимеров и нитрованных пластмасс. Фирма Rohm and Haas 
объявила недавно об успешном испытании нового твердого топ­
лива такого типа — нетринакрилата, данные которого пока неиз­
вестны. Предполагается, что единичный импульс этого топлива мо­
жет составить примерно 300

Английская фирма Imperial Chemical Ind. разработала экспе­
риментальное твердое топливо, в состав которого входят:

нитрат аммония................... .......................... 55—75%
муравьинокислый кальций........................... 45—25%
стеаринокислый кальций ......... 0,5%

Твердое топливо фирмы Grand Central Rocket, состоящее из 
перхлората аммония, полисульфида и добавок, обеспечивает еди­
ничный импульс до 250 кгсек/к.г.

Работы над созданием топлив типа смесевых порохов ведутся 
сравнительно недавно, и тем не менее первые образцы таких топ­
лив уже успешно испытаны в ракетных двигателях разного на­
значения. Примеры рецептур освоенных смесевых топлив приве­
дены в табл. 4. 2.

Химический состав некоторых ракетных топлив смесевого типа
Таблица 4.2

Марка

Название 
компонента
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Хлорнокислый калим 
Перхлорат аммония 
Пикрат аммония 
Пикрат натрия 
Нитрат аммония

; Асфальтонефтепродукт 
Смолистая связка 
Специальные добавки

76,0

16,8
7,0
0.2
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13,0
6,0
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45,0
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1 
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О 
О
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1 
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_____________________

80,0

10,0
8,0
2,0

50,0

49,0

1,0

Интересно отметить, что смесевые ракетные пороха разрабаты­
вались немцами еще во время второй мировой войны. Однако раз­
работка их в то время была вызвана острой нехваткой дефицитно- 
гО'Сырья для коллоидных порохов, а не стремлением получить по­
рох с повышенными характеристиками. В качестве примера поро­
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ха смесевого типа, разработанного в Германии в конце второй 
мировой войны, можно привести рецептуру Z-36 (в %):

тетра нитрокарбона л . ................................ 52,0
KNO3 . , . ...................................................... 41,0
древесная мука .......................................... 3,0
поливинилацетат   2,0
сажа ................................................................. 2,0

Калорийность пороха Z-36 составляла всего 650 ккал/кг, 
т. е. значительно уступала штатным коллоидным порохам.

Основные направления в разработке пер­
спективных твердых топлив1. Из других направлений 
перспективных исследований, которым за рубежом придают пер­
востепенное значение, следует отметить работы над топливами 
с повышенной калорийностью, с малой скоростью горения, с пони­
женной чувствительностью скорости к изменениям начальной тем­
пературы заряда и вибрациям давления в двигателе, над порохами 
с расширенным диапазоном устойчивого горения и над порохами 
с низкой температурой горения. Работы в указанных направлениях 
ведутся как по линии создания новых порохов, так и модифика­
ции топлив и порохов, принятых на вооружение. Они еще, по-ви- 
димому, далеки от завершения, так как в литературе не появля­
лось сообщений, из которых можно сделать какие-либо оконча­
тельные выводы и рекомендовать рабочие рецептуры.

1 ЭИ ВИНИТИ АН СССР, серия «Ракетная техника», 1959, вып. 29, № РТ-87; 
вып. 41, Де РТ-123.

Aviation WeeK, 1958, vol. 68, No. 25.
2 ЭИ ВИНИТИ АН СССР, серия «Ракетная техника», 1959, вып, 2& 

№ РТ-73, 74.

Одним из направлений перспективных разработок является по­
вышение энергетических характеристик топлив. С этой целью в 
качестве компонентов твердых ракетных топлив пытаются исполь­
зовать литий, фтор, борсодержащие и некоторые другие вещества.

В настоящее время широко экспериментируются составы с при­
менением нитрата и перхлората лития. Перхлорат лития имеет 
весьма высокий кислородный потенциал и может быть использо­
ван для получения топлив очень высокого единичного импульса- 
В Америке разработкой литиевых топлив занимается фирма Ame­
rican Potash и др.

Большое внимание уделяется борсодержащим топливам2. Бор 
имеет высокую теплотворную способность (14 400 ккал/кг) и спо­
собен, соединяясь с водородом, образовывать вещества — боргид- 
риды — с еще большей калорийностью. Общим недостатком бор- 
гидрндов как горючих для ракетных двигателей является их ток­
сичность, термическая нестабильность и некоторые другие свойст­
ва, затрудняющие эксплуатацию двигателей на борсодержащих 
топливах. Исследования с целью улучшения физико-химических 
свойств боргидридов привели к созданию бор-водород-углеродов. 
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имеющих удовлетворительные параметры стабильности и токсич- 
ееости, но несколько сниженную теплотворную способность. Пред­
полагается, что топливо, рекламируемое фирмой Olin Mathieson 
Chemical Corp., представляет собой' алкилированный пентаборан 
или декаборан.

Фторсодержащие топлива весьма эффективны, поскольку фтор 
является наиболее сильным из известных окислителей, но они чрез­
вычайно токсичны и практического применения пока не находят.

Основные характеристики ракетных топлив

В соответствии с требованиями, предъявляемыми к ракетным 
топливам, важнейшими характеристиками их являются:

единичный импульс .................................. ....
калорийность .............................................................  
приведенная сила .....................................................  
удельный вес............................................................. 
температура сгорания.............................................  
весовые теплоемкости продуктов сгорания . . .

показатель процесса горения...............................

газовая постоянная продуктов сгорания . . . . 
граница аномального горения ..............................

jt кгсек^кг 
^^(ж) Ki 
fp кгм]кг 
7 г}смъ 
ТР°К 
СрСу ккал!кг СС

R кгм}кг ° К

Единичным импульсом топлива называют параметр, характе­
ризующий эффективность ракетного двигателя с точки зрения при­
ращения количества движения ракеты за счет сгорания 1 кг топ­
лива. Для современных топлив величина единичного импульса со­
ставляет в среднем

/\лг200 кг сек/кг.

Строго говоря, /1 является характеристикой не столько топлива, 
сколько всего ракетного двигателя в целом, поэтому более пра­
вильно говорить об единнчиом импульсе двигателя. Однако для 
удобства сравнительной оценки разных топлив принято пользо­
ваться этой характеристикой, определяя ее величину сжиганием 
заряда топлива в некотором эталонном двигателе.

Проводятся большие работы по увеличению единичного им­
пульса топлив и двигателей. Имеются сообщения об успешном ис­
пытании двигателей с единичным импульсом до 250—280 кг сек/кг s.

Калорийность топлива определяет запас тепловой энергии, вы­
деляемой в двигателе при горении заряда, и для разных ре­
цептур составляет в среднем 800—1250 ккал[кг. Следует иметь в 
виду, что нз-за отрицательности кислородного баланса пороховых 
составов, т. е. из-за недостатка кислорода в обычных бездымных по­
рохах, при горении их в ракетном двигателе выделяется лишь 
часть полного запаса внутренней тепловой энергии (20—40%), а

Missiles and Rockets, 1958, 3, No. 1.

77



остальная энергия высвобождается при доокнсленин продуктов 
сгорания в факеле газовой струи за соплом. Полная калорийность 
бездымных порохов равна 3000—4000 ккал!кг. Использовать те­
ряемый процент калорийности можно путем разработки различ­
ного типа комбинированных двигателей с дожиганием либо путем 
смещения кислородного баланса рецептуры. Калорийность пороха 
обычно определяется при экспериментальных сжиганиях. Величи­
на ее равна количеству тепла, выделяемого 1 кг пороха, сгораю­
щим в замкнутом объеме, при условии охлаждения продуктов 
сгорания водой до температуры -Д18°С. В первом приближении 
величину калорийности можно Оценить расчетным путем, исполь­
зуя определенные экспериментально так называемые коэффициен­
ты р,. Коэффициентом Pi для компонента пороха называется 
изменение калорийности пороха, вызванное введением 1% этого 
компонента. Условно считается, что p = const, т. е, данное количе­
ство какого-либо компонента при любом составе пороха выделяет 
постоянное количество тепла. Это позволяет вычислять калорий­
ность по формуле

где —коэффициент в ;
Pi —содержание r-го компонента в % в порохе;
sn —число компонентов, входящих в состав пороха.
Удельный вес топлив для освоенных рецептур находится в пре­

делах ;г = 1,44- 1,8 г[см\ Для получения высоких характеристик дви­
гателя желательно иметь топливо с большим удельным весом, так 
как при этом можно сосредоточить больший запас энергии в еди­
нице объема камеры сгорания или при заданной величине требуе­
мого запаса энергии получить меньшие габариты н вес двигателя.

При горении порохового заряда в камере сгорания двигателя 
развиваются температуры 2000—2500° С. При таких температурах 
почти все конструкционные материалы плавятся, а специальные жа­
ропрочные составы и сплавы начинают терять свои прочностные 
свойства. Однако из-за непродолжительности работы обычных поро­
ховых ракетных двигателей опасного разогрева конструкции, как 
правило, не наблюдается, и приходится принимать специальные ме­
ры охлаждения только в районе критического сечения сопла. Гем не 
менее рекомендуется выбирать топлива с более низкой температу-* 
рой сгорания. Высокая температура сгорания Становится пробле­
мой При проектировании двигателей с временем горения 
30—50 сек. и выше. Такие двигатели могут нормально работать 
только в случае широкого использования специальных термоизо­
лирующих покрытий или даже при создании системы принудитель­
ного охлаждения.

Считая, что в двигателе твердого топлива процесс горения яв­
ляется изобарическим, имеем

Q&(ж) ^CpTpt (4, 2) 
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т. е. малой температурой сгорания будут характеризоваться топ­
лива с высокой теплоемкостью продуктов сгорания Ср ккал!кг °C. 
С другой стороны, используя известное термодинамическое соот­
ношение

h
(4.3)

где £*— показатель процесса;
R — газовая постоянная продуктов сгорания;
А —термический эквивалент работы,

и выразив R через универсальную газовую постоянную

R — К, (4. 4)
г в

получим 

т. е. большей удельной теплоемкостью будут обладать продукты 
сгорания с малым молекулярным весом. Таким образом, при про­
чих равных условиях желательно использовать топлива, продукты 
сгорания которых имеют малый молекулярный вес и высокую га­
зовую постоянную. Молекулярный вес газовой смеси продуктов 
сгорания определяется составом смеси и вычисляется по формуле

(4-5)
t -.

где — молекулярный вес каждого из входящих в состав продуктов 
сгорания газов;

rf—объемная доля этого газз в смеси:
Ps - так называемый кажущийся молекулярный вес смеси.
Весьма важной характеристикой ракетных топлив является ве­

личина, условно называемая силой пороха:
fp = RTp кгм/кг. (4. 6)

Сила пороха комплексно характеризует состав продуктов сго­
рания и их температуру, определяя удельную работоспособность 
пороха. Наряду с калорийностью сила пороха является основной 
энергетической характеристикой топлива.

Относительно величины p*min, определяющей нижнюю грани­
цу давлений, при которых топливо горит без аномалий, следует ска­
зать, что граница допустимых значений давления должна быть 
по возможности низкой. В этом случае можно проектировать дви­
гатель в расчете иа низкие рабочие давления, т. е, с минимальными 
по толщине стенками и соответственно низким конструктивным 
весом. Современные зарубежные топлива имеют границу предель­
ных давлений порядка 15—35 кг/см2.
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Некоторые баллистические характеристики ракетных топлив

Таблица 4.3

Марка Gw (ж) 
к кал 1кг

7
г) см3

Тр 
°К

k / р 
кгм[кг

Jl2 
кгсек/кг

* 
T^min

кг/см^

Z-167 830 1,58 2250 0,376 1,23 84 000 — —

R-61 (Германия) 890 1,60 2390 0,382 1,24 87 400 — —

17-Н 790 1,62 2160 0,360 1,21 82 000 —

105-5 890 1,59 2390 — — 86 900 —

JP 1230 1,60 3160 0,437 1,22 103 400 230
JPN 1230 1,61 3160 0,424 1,21 103 400 230 -

М-7 1250 — 3210 — — 104000 220 —

MPN 880 — 2310 0,398 — 86 800 — —
R-61 (США) - 1,62 — — 1,23 — 240 20,0

JRN 895 — 2390 0,381 — 87 400 195 —

SC 955 — 2535 — 1,22 90 700 190 —

HSC 1170 1,64 3030 — 1,22 100 600 200 —
Эксперименталь­

ный английский
■ порох

— 1,57 1700 0,-367 1,24 — 160 ■—

АН-161 — 1,77 1750 — 1,27 — 185 —
Английский пер­

хлоратный порох
— — 2400 0,367 1,26 — —

GALSIT — 1,74 1970 — 1,25 — 195 15,0
Состав фирмы 

Th iokoi Chemical
— 1,55 1460 —- 1,26 — 190 —

NDRS •— 1,77 1750 — 1,25 — 200 —

Низкотемпера­
турный состав

— 1,65 1520 — 1,24 '—- 165 —

Состав, получен­
ный на основе
GALS1T

— 1,94 2700 1,27 ■ - 210 —

1 Величина является функцией температуры идавления. В таблице при­
ведено значение Ср (и соответственно k) при р=100 кг/сл2 и температуре Тр 
каждого топлива.

2 Величина единичного импульса приводится для эталонного двигателя с 
давлением 70 ашм и уширением сопла da{d к—2,2-\.
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Установлено, что величина p*nin определяется не только свой­
ствами топлива, но и конструктивными особенностями каждого 
отдельного двигателя, поэтому при некоторых условиях p*mln воз­
растает до более высоких значений. Вопросы аномального горе­
ния и выбора рабочего давления подробнее рассмотрены ниже; 
здесь следует лишь обратить внимание на то, что наилучшнми сле­
дует считать топлива, которые в сравнимых условиях горят нор­
мально прн более низких давлениях.

Некоторые характеристики различных топлив приведены в 
табл. 4. 3. Следует указать, что относительно отдельных топлив 
в литературе встречаются разноречивые данные, и поэтому соответ­
ствующие характеристики не приведены ввиду их сомнительной 
достоверности.

§ 2. ПРИБЛИЖЕННЫЙ РАСЧЕТ СОСТАВА ПРОДУКТОВ СГОРАНИЯ

Многие процессы, протекающие в пороховом ракетном двига­
теле, и некоторые параметры внутренней баллистики существенно 
зависят от состава и свойств продуктов сгорания топлива, поэтому 
определение состава продуктов сгорания двляется весьма важной 
задачей.

В первом приближении расчет состава продуктов сгорания сво­
дится к отысканию и решению системы уравнении относительно 
коэффициентов реакции сгорания топлива, которая в общем виде 
записывается так;

СЛОД-^х СО2+у СО 1 гНг+ а НаО + ф N„

где СвНйО^й — так называемая условная формула топлива;
а, Ь, с, d— числа грамм-атомов соответствующих элементов в 

условной молекуле топлива;
dх, у, z, и, ——числа грамм-молекул соответствующих веществ в 

продуктах сгорания топлива (коэффициенты реакции).
Условной формулой называют запись, перечисляющую все хи­

мические элементы, входящие в состав компонентов топлива, 
с указанием суммы грамм-атомов этих элементов по всем компо­
нентам. Условную формулу находят по химическому составу топ­
лива и составляют для 1 кг топлива.

Порядок составления условной формулы легче всего показать 
на конкретном примере. Пусть в качестве топлива рассматривает­
ся порох состава (в %): 

нитроклетчатка (12,2 Н N). 56,6
нитроглицерин................................................. 28,0
динитротолуол . . •...................................... 11,0
централит............................................................. 4,4
воск технический.............................................. 0,1 
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и известны химические формулы отдельных компонентов:
нитроклетчатка (12,2% N)........................... _С22,бОз6.16н28Л^8,7
нитроглицерин •....................................... C3H5(ONO?)3
динитротолуол............... .......................... C6H6(CH3)(NO2)3
централит...................................................... СОК2С2Н5(СбН5)2
воск технический...................................... СгоЩг,

где формула для нитроклетчатки построена с использованием со­
отношений:

СНИ1 = 21,85-1,180 (N% —12,75);
Онкл = 36,40 4-0,444 (N % —12,75); 
Ннкл = 27,32 - 2,690 (N % -12,75) ;
NHK,= 9,104-0,722 (N%- 12,75)

(4. 7)

(N—содержание азота в % в нитроклетчатке пороха).
Согласно определению условная формула пороха примет вид

С6
У С.-

Ц8 О5 
V Н; У О,

5
где, например, Су представляет собой сумму грамм-атомов угле-

рода по всем пяти компонентам данной рецептуры на 1 кг пороха.
Найдем Су для одного из компонентов пороха, например, для 

динитротолуола. По химической формуле в молекуле этого веще­
ства содержится семь атомов углерода; с другой стороны, при на­
личии в порохе 11% динитротолуола в I кг пороха будет ПО г ве­
щества. Отсюда количество грамм-атомов углерода, входящее в 
сумму индекса условной формулы пороха, будет

С;=7—= 4,23 
' 182

или в общем виде
Су=лЛ, (4.8)

р,

где Пу — число атомов углерода в молекуле /-го компонента пороха;
—весовая доля /-го компонента в 1 кг пороха;

Ру—молекулярный вес /-го компонента.
В результате индекс условной формулы определится как сумма

7 = 1 2-1
Pi * (4. 9)

где $ — количество компонентов, входящих в рецептуру данного 
пороха.
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Совершенно аналогично определяются индексы для других 
элементов условной формулы.

Не останавливаясь подробно на расчетных выкладках, пред­
ставим результаты вычислений в виде специального бланка 
(табл. 4. 4).

Когда найдена условная формула пороха, определяют три соот­
ношения для расчета коэффициентов реакции сгорания, представ­
ляющие собой уравнения материального баланса реагирующих 
веществ:

а=х+у, 
b = 2z4-2«, 

с=2х-\-у-\-и.
Следует иметь в виду, что, кроме основной реакции горения

С.Н„ОЛ-> х СО2+у СО + z Н2 + и Н3О+~- N„

в газообразных продуктах протекают побочные обратимые реак­
ции, основными из которых являются

2СО^ СО2+ С,
Н2О4-СО^СО2Н-Н2

и реакции диссоциации:
СО2;±СО-]-О, 
н2о#н + он.

Специальный анализ показал, что для давлений и температур, 
характерных для камер сгорания порохового ракетного двигателя, 
константа равновесия реакции

2СО^СО24С
настолько велика, что эту реакцию можно считать предельно сдви­
нутой влево, т. е. не рассматривать при практических расчетах. 
Реакции диссоциации также не играют существенной роли, так 
что остается принять во внимание лишь реакцию,

н2о-ьсо^со24-н2,
которая для продуктов сгорания пороха запишется в виде

«Н2О-|-у СО^л; СО2+^Н2.
Константа равновесия этой реакции

„ [Н2О] [СО]
[СО2] [HJ

даст дополнительное уравнение
к=^-,

XZ
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с учетом которого система уравнений для определения коэффици­
ентов реакции сгорания становится замкнутой:

а = х-^у 
b~2z-\-2u, 
е=2х~учги, (

I
XZ II

(4.10)

Величина К зависит от температуры продуктов сгорания, по­
этому решение системы может быть найдено лишь в случае, если 
известна температура сго­
рания пороха. Если темпе­
ратура сгорания не зада­
на, поступают следующим 
образом. Задаются тремя 
ориентировочными значе­
ниями Тр и определяют 
состав продуктов сгора­
ния для каждой темпера­
туры. По составу продук­
тов сгорания и теплосо­
держанию компонентов 
газовой смеси рассчиты­
вают полное теплосодер­
жание продуктов сгора­
ния; сравнивая их вели­
чины с калорийностью 

Фиг. 4.2. График определения истинной тем­
пературы продуктов сгорания пороха.

Н& — теплосодержание пороха.

пороха, находят истинную температуру продуктов сгорания 
(фиг. 4.2), по которой уточняют состав продуктов сгорания.

Более подробно расчет температуры продуктов сгорания приве­
ден в книге Г. Б. Синярева и М. В. Добровольского «Жидкостные 
ракетные двигатели» (Оборонгиз, 1957).

Зная состав продуктов сгорания, легко подсчитать основные 
величины, характеризующие свойства газовой смеси. Так, соглас­
но законам газовых смесей парциальные давления отдельных ком­
понентов смеси вычисляются по формуле

(4. И)

где pi—парциальное давление /-го компонента газовой смеси; 
ръ — суммарное давление в газовой смеси, равное давлению 

в камере сгорания;
П—'объемная доля газа в смеси.
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Кажущийся молекулярный вес смеси ра будет
$г

На ^2 W1' 
; = i

(4.12)

где gi — молекулярный вес t-го газа, входящего в состав смеси; 
Sr — количество компонентов в смеси.

Зная эти величины, можно определить теплоемкости продуктов 
сгорания, их газовую постоянную и некоторые другие параметры, 
имеющие большое значение для внутрибаллистических и тепловых 
расчетов двигателя. Состав продуктов полного сгорания некото­
рых твердых топлив приведен в табл. 4.5.

Состав продуктов сгорания некоторых марок ракетных топлив

Таблица 4.5

Марка

Компоненты 
продуктов сгорания

JPN JP М-7 ALt-161 БАСА HSC
Англий­

ский пер- 
хлортный 

порох

со2 25,1 27,1 24,8 3,3 26,3 25.3
со 26,0 25,0 24,7 44,0 24,9 25,7
Н2О 28,3 28,0 28,5 9,9 27,7 27,9
Нг 5,0 3,9 4,1 27,4 3,8 4,7
n2 15.1 16,5 14,9 0,1 15,9 15,4
ОН 0,5 0,4 0,4 — 0,6 —
Твердые частицы ' 0,9 — 1,1 0,4
КС! — — 1.7 15,1 — —
SO2 — — — 0,2 0,3 —

Молекулярный вес 27,8 28,0 28,7 30.0 27,9 25,0 25,0

Примечание. Состав продуктов сгорания топлив приведен в моляр­
ных процентах для случая р=70 атм.

§ 3. ОСНОВНЫЕ ЗАКОНОМЕРНОСТИ ГОРЕНИЯ РАКЕТНЫХ ПОРОХОВ 

Механизм горения ракетных порохов
Если судить по опубликованным работам, то к настоящему вре­

мени достаточно подробно изучено лишь горение порохов коллоид­
ного типа. Поэтому все сказанное ниже имеет непосредственное 
отношение только к горению бездымных ракетных порохов этого 
^класса. Относительно смесевых порохов экспериментально установ­
лено, что в первом приближении основные закономерности их го­
рения могут быть приняты такими же, как и для коллоидных.
86



В состав пороха входит, как правило, большое количество раз­
личных компонентов, образующих между собой сложные физичес­
кие и химические связи, поэтому гореине его представляет собой 
сложный многостадийный процесс.

Уже раииие эксперименты и первые теоретические обобщения 
результатов наблюдений позволили установить, что порох, как 
правило, горит параллельными слоями, основные реакции процес­
са горения происходят в газовой фазе и горению пороха предшес­
твует термическое разложение поверхностного слоя пороховой 
шашки. Поскольку основа ракетного пороха — нитроклетчатка — 
нелетуча, объяснить механизм формирования газовой фазы ие 
удавалось, пока в 1942 г. не была высказана гипотеза о газифика­
ции продуктов термического разложения поверхностного слоя по­
роха и не были теоретически получены результаты, хорошо согла­
сующиеся с данными экспериментов <

Под газификацией понимают процесс первичного разложения 
твердого топлива, идущий с разрушением некоторых химических 
связей и приводящий к образованию газообразных продуктов 
и твердых частиц, взвешенных в газовой фазе. Эти продукты всту­
пают в окончательные химические реакции горения уже в преде­
лах газовой фазы.

По мнению многих специалистов и исследователей, разруше­
ние твердой фазы является стадией горения, определяющей ско­
рость всего процесса, которая в общем случае ие равна скорости 
образования первичных газообразных продуктов, вычисляемой по 
формуле 

__  
“ рт

т^к^е (4.13)
где тг—массовая скорость образования газа;

^ — некоторая константа процесса;
£ —суммарная энергия активации;

—газовая постоянная;
Т3—температура газа иа поверхности раздела твердой и газо­

вой фаз.
Наиболее полно картину процессов, последовательно проте­

кающих в порохе при его горении в камере ракетного двигателя, 
можно представить в следующем виде.

При нагревании внешнего слоя пороховой шашки до темпера­
туры 100—120° С в нем происходит деполимеризация молекуляр­
ных цепей нитроклетчатки и разрушаются сольватио-гидратные 
комплексы молекул.

При дальнейшем повышении температуры разрушаются более 
прочные химические и физические связи, и к /=200<-220°С иа 
поверхности пороховой шашки образуется жидко-вязкий слой оп­
лавленного пороха.

С поверхности жидко-вязкого слоя испаряются летучие компо-

1 ЖЭТФ, 1942, т. 12, вып. 11—12.

87



ненты пороха и газифицируется нитроклетчатка; в результате 
над поверхностью шашки образуется слой так называемого паро- 
газодыма. Область, где образуется газовая фаза, называют зоной 
газификации пороха. Здесь в непосредственной близости от горя­
щей поверхности продукты газификации практически не взаимо­
действуют, и протекают лишь некоторые экзотермические реакции, 
не имеющие существенного значения. Поток частиц в зоне газифи­
кации нормален к поверхности шашки. Продукты газификации, 

Фиг. 4.3. Схема горения ракетного пороха 
коллоидного типа.

температура газа на поверхности раздела 
твердой и газовой фаз. 7'0—начальная темпе­

ратура заряда.
а—твердая фаза пороха. о—газообразные про­

дукты.
1—'свод шашки с начальными параметрами 
пороха, 2—зона первичного разложения ком­
понентов пороха, 3—жидко-вязкий слой. 4—эона 
газификации, 3—зона подготовки горючей смеси. 
6—зона горения, 7—продукты сгорания пороха.

увлекаемые этим потоком, 
уносятся в парогазовое об­
лако, где подготовляется 
горючая смесь газов.

В слое парогазового об­
лака, где достигается соот­
ветствующая концентрация 
активных продуктов, начина­
ются окончательные реакции 
горения, которые интенсивно 
протекают в так называемой 
зоне горения. В конце зоны 
горения температура газов 
достигает изобарической 

температуры горения.
Схема горения пороха 

коллоидного типа представ­
лена на фиг. 4. 3. Подробное 
изучение реакций, протека­
ющих в зоне горения, пока­
зало, что они идут последо­
вательно в две стадии. В 
конце первой стадии в про­
дуктах сгорания преобла­
дают продукты неполного 
окисления и содержатся 
окислы невосстановленного 
азота. При этом выделяется 
около половины теплосодер­
жания пороха. На второй 

стадии происходит полное ^восстановление азота из его окислов и 
дальнейшее окисление остальных веществ. Реакции этой фазы 
высвобождают остальные 50% энергии сгорания пороха.

Установлено, что когда горение заканчивается с завершением 
реакций только первой стадии, в двигателе наблюдаются низкочас­
тотные вибрации давления, горение носит неустойчивый характер 
и склонно к аномальному затуханию. С другой стороны, реакции 
второй стадии могут иметь место только при определенных усло­
виях в двигателе, в частности, при давлении не ниже некоторой оп­
ределенной для данного состава пороха величины рабочего дав­
ления. Таким образом, характер завершающих фаз механизма 
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горения пороха зависит от параметров внутренней баллистики дви­
гателя и его конструкции; для высвобождения в камере сгорания 
большего количества энергии и устойчивого горения требуются 
условия, гарантирующие протекание химических реакций второй 
стадии горения.

После завершения реакций горения образовавшиеся газообраз­
ные продукты устремляются по свободным проходам в двигателе 
к соплу и выбрасываются наружу. В результате истечения продук­
тов сгорания развивается реактивная сила, представляющая собой 
реакцию истекающей струи продуктов сгорания.

Следует указать, что разобранная последовательность процес­
сов, имеющих место при горении ракетных порохов, не является 
абсолютно верной. Однако она может быть принята в качестве ра­
бочей схемы горения, поскольку дает результаты, в основном хоро­
шо сходящиеся с данными эксперимента.

Закон горения порохов

Одной из основных особенностей порохового ракетного двига­
теля является тот факт, что скорость горения пороха в нем суще­
ственным образом зависит от величины давления в камере сгора­
ния. Зависимость от давления линейной скорости горения пороха 
принято называть законом горения пороха, при этом под линейной 
(механической) скоростью горения пороховой шашкн понимают 
скорость перемещения горящей поверхности заряда в направления 
внутренней нормали: 

где ал—линейная скорость горения;
е — так называемый свод шашки (минимальное расстояние, про­

ходимое фронтом горения за время работы двигателя).
Физическая природа зависимости скорости горения от давления 

очевидна. Действительно, скорость горения определяется скоростью 
протекания химических реакций в зоне горения и количеством га­
зов, поступающих в нее из шашки.

Количество этих газов прямо пропорпнонально массовой ско­
рости образования газообразных продуктов первичного разложе­
ния пороха, которая согласно (4. 13) увеличивается с ростом тем­
пературы вблизи поверхности заряда. Таким образом, скорость 
горения в конечном итоге увеличивается с ростом температуры 
вблизи поверхности заряда. Характерная кривая этой зависимос­
ти приведена на фиг. 4. 4. С другой стороны, шашка нагревается 
за счет теплообмена ее верхнего слоя с высокотемпературной зо­
ной горения. Тепловой поток в сторону шашки можно считать 
обратно пропорциональным расстоянию между поверхностью 
шашки и зоной горения, т- е. скорость горения при прочих равных 
условиях тем больше, чем меньше расстояние между зоной горе­
ния и поверхностью шашки (фиг. 4. 5).
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Что же происходит в двигателе при повышении в нем давления? 
С ростом давления облако парогазодыма прижимается к поверх­
ности шашки и теплообмен между шашкой и зоной горения усили­
вается. В результате температура вблизи поверхности заряда уве­
личивается и, следовательно, растет скорость образования газа, 
т. е. увеличивается масса продуктов, поступающих в зону горения. 
Все это приводит к тому, что скорость горения пороха увеличивает­
ся. Наоборот, при падении давления в двигателе парогазовое об­
лако отходит от поверхности шашки и интенсивность теплообмена 
между ним и шашкой уменьшается, что приводит к снижению ско­
рости горения,

Фиг. 4.4. Кривая зависимо­
сти скорости горения пороха 
коллоидного типа от темпе­
ратуры вблизи поверхности 

горящей шашки.

Поток продуктов сгорания '

-------------- — р кг/см1

Фиг. 4.5, Схема, поясняющая зависимость 
скорости горения от величины давления в 

двигателе.

А — некоторая константа порока; 5 (р] — расстояние 
зоны горения от поверхности шашки; Т & — темпера­
тура продуктов сгорания; Т3 — температура вблизи 

поверхности заряда.

Следует отметить, что при беспредельном увеличении давления 
существует некоторое предельное минимальное расстояние между 
поверхностью шашки и зоной горения (порядка длины свободного 
пробега молекулы), т. е. должна существовать некоторая предель­
ная максимальная скорость горения. С другой стороны, при 
уменьшении давления возможно снижение скорости горения до 
нуля (затухание процесса горения), если тепла, приходящего в 
шашку из зоны горения, будет недостаточно, чтобы протекали про­
цессы испарения и газификации жидко-вязкого слоя пороха.

Как уже указывалось, в первом приближении можно считать, 
что скорость горения в любой точке поверхности шашки постоян­
на. Гипотеза горения параллельными слоями становится неверной 
лишь для двигателей с высоким отношением величины горящей по­
верхности к свободному сечению камеры сгорания, где скорость 
горения растет вдоль поверхности шашкн, однако этот случай мож­
но считать особым.
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Теоретическое определение зависимости скорости горения от 
давления представляет определенные трудности, потому что осо­
бенности химической кинетики реакций, протекающих в различных 
зонах парогазового облака, и 
основные закономерности диффу­
зии и теплообмена газообразных 
продуктов весьма сложны. Кроме 
того, сама структура парогазового 
облака остается по-сушеству не 
исследованной. Поэтому общепри­
нято законы горения искать в виде 
некоторых эмпирических зависимо­
стей, статистически обобщающих 
опытные данные.

Обработка результатов экспери­
ментальных сжиганий порохов пока­
зала, что представить функцию за­
кона горения ил = ил(р) одной за­
висимостью для различных порохов 
и широкого диапазона возможных 
значений рабочих давлений не 
удается. Поэтому законы горения 

Фиг. 4- 6. Характерные кривые за­
висимости скорости горения и от 
давления р для порохов коллоид­
ного типа различных рецептур, 

7—1—рецептуры порохов.

разных порохов выражаются
по-разиому.

Наибольшее распространение при этом 
мще степенные законы горения

получили так называе-

«л = «1

сравнительно хорошо аппроксимирующие зависимость скорости 
горения коллоидных порохов от давления в диапазоне до 100— 
150 кг/см2. При более высоких давлениях (до 300 кг/см2) закон 
горения порохов обычно становится близким к линейному:

«л = «1 Р-
В приведенных формулах законов горения 

ил — линейная скорость горения в см! сек; 
р —рабочее давление в камере сгорания в кг/см2;

,4, В, v, — некоторые опытные коэффициенты, зависящие от 
рецептуры пороха, начальной температуры заряда, 
рабочего давления и некоторых других параметров.

В табл. 4.6 для примера приведены законы горения некоторых 
порохов. Эти законы осреднеиы для всего интервала давлений и 
поэтому должны рассматриваться как приближенные, дающие 
лишь общую качественную характеристику зависимости скорости 
горения от давления. При практических расчетах необходимо 
иметь в виду, что коэффициенты закона горения сами зависят от 
величины давления.
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На фиг. 4.6 приведены характерные кривые зависимости скоро­
сти горения от давления для некоторых порохов коллоидного 
типа.

Следствием того, что скорость горения зависит от давления, 
является нестабильность характеристик двигателя, а также тот 
факт, что сам процесс горения оказывается склонным к колебани­
ям в случае появления в двигателе вибраций давления. В связи с 
этим представляют интерес работы по изысканию составов поро­
хов, скорость горения которых не зависит или почти не зависит от 
изменения давления в двигателе.

Зависимость скорости горения от начальной температуры заряда t9
Как уже было сказано, горению пороха предшествуют процес­

сы физико-химического разложения его компонентов, идущие в 
твердой фазе и, как правило, с поглощением тепла. Интенсивность 
протекания этих процессов зависит от интенсивности подвода теп­
ла к поверхности шашки. Чем ниже начальная температура поро­
хового заряда, тем большее количество тепла надо подвести, что­
бы начали протекать первичные реакции разрушения твердой 
фазы пороха н образования парогазодыма. Считая величину обрат­
ного теплового потока от зоны горения к твердой фазе топлива 
примерно постоянной (что наблюдается в пороховом ракетном дви­
гателе), легко понять, что для низких начальных температур заря­
да необходим соответственно больший промежуток времени про­
грева поверхностного слоя шашки, в результате чего относитель­
ная скорость химических процессов, приводящих к образованию 
газовой фазы, будет низкой, а следовательно, будет низкой и ско­
рость горения пороха.

Теплопроводность пороха сравнительно мала (по сравнению со 
скоростью горения), так что за время горения шашка не успеввет 
прогреваться, т. е. температура в основной толще шашки практи­
чески не меняется. Таким образом, зависимость скорости горения 
от начальной температуры заряда сохраняется в течение всего 
времени горения и поэтому является второй основной характерис­
тикой горения порохов.

В первом приближении можно считать, что изменение скорости 
торения с изменением давления в двигателе и начальной темпера­
туры заряда являются взаимно независимыми. В этом случае для 
учета влияния обоих факторов на скорость горения можно поль­
зоваться двумя различными функциями, так что

ил = и (р) f (to),

где 'Мд — скорость горения;
и(р)—закон горения пороха;

—безразмерная функция, учитывающая влияние на 
скорость горения начальной температуры заряда; на­
зывается оиа обычно температурной функцией горе­
ния.
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Удобнее всего ввести f(to) как величину, показывающую, во 
сколько раз меняется скорость горения при некоторой температу­
ре по сравнению с какой-либо фиксированной скоростью, напри­
мер, скоростью при /о = —|—20° С (при р=const). В этом случае

ил(р, *0) 
ил(р, /о =4-20°)

(4. 15)

В обычной практике расчетов /(^о) вычисляют через темпера­
турный коэффициент скорости горения рт по формуле

НМ = Н₽т (^~2(Г), (4. 16)

где Рт показывает, насколько изменится скорость горения пороха 
при изменении температуры заряда на 1° (от температуры 
+2(Г С),

Рт МА^+ЯР) /с-20°’ J

В дифференциальной форме, более целесообразной для после­
дующих математических преобразований,

(4.18) 
«+20 а1з

где /3—переменная температура заряда.
Эксперименты показывают, что температурный коэффициент 

скорости горения не является абсолютной константой и несколько 
меняется с изменением давления в камере сгорания и температуры 
заряда, однако при ориентировочных расчетах это можно не учи-’ 
тывать.

Зависимость рт = р(р) существенна лишь при малых давле­
ниях; пренебрежение рт = р(р) для давлений, больших 50— 
70 кг [см?,, практически не сказывается на точности результатов 
расчетов. Что же касается зависимости рт = р (*з), то она влияет 
на температурную функцию скорости горения во всем практически 
возможном температурном интервале применения ракетного дви­
гателя. Зависимость рт = р (4) принято представлять в виде

т Вт-(/о-2О°) ’

где —некоторая константа пороха, величина которой обратно 
пропорциональна температурному коэффициенту скоро­
сти горения при 20° С.

С учетом (4. 19) температурная функция горения может быть 
представлена в виде
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14- М<0-20°) - в ■ (4- 2°)
) J *0 — 20

Вт

Опыты показали, что при атмосферном давлении зависи­
мость рт = ₽ (^з) можно характеризовать следующими значениями 
температурного коэффициента, приведенными в табл. 4. 7.

Температурный 
интервал

Средняя 
температура 

интервала 
'ср

Среднее значение 
температурного 

коэффициента

—100: —40 —70 2.2-10—а

— 40-:0 —20 2,16.10-3

—104- + Ю 0 4,6-10—3

0^+20 + 10 7,0-10—э

+20ч-+40 4-30 10,3-10—3

+40-+80 +60 14,0-10—3

Таблица 4. 7

Фиг. 4.7. Кривые скорости горе­
ния пороха коллоидного типа для 

разных условий сжигания.
+ «ГС; 2~ta = + 20°С; 3-tt- = - 20’ С.

При ориентировочных расчетах можно считать, что для боль­
шинства коллоидных порохов при характерных для двигателей 
твердого топлива рабочих давлениях изменение температуры за­
ряда на ГС изменяет скорость горения в среднем на 0,1—0,5% 
(в ту же сторону).

На фиг. 4.7 приведено семейство кривых горения для разных 
начальных температур заряда из ракетного пороха коллоидного 
типа.

Зависимость скорости горения от конструктивных особенностей 
двигателя (аномалии горения)

Весьма существенной особенностью работы ракетного двига­
теля на твердом топливе является зависимость параметров процес­
са горения и, в частности, величины скорости горения от конструк­
тивных. особенностей каждого конкретного двигателя и 
соотношения между некоторыми геометрическими характеристи­
ками порохового заряда и размерами камеры сгорания.

С этой точки зрения интересно отметить два основных явления, 
наблюдаемых в двигателях твердого топлива: эрозионное горение 
и вибрационное (в американской литературе резонансное).
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Эрозионное горение. Эрозионное горение наблю­
дается, как правило, в начальный момент работы двигателя н глав­
ным образом в конструкциях, где величина свободного сечения 
камеры сгорания не намного превосходит площадь критического 
сечения сопла. При таком соотношении размеров проходных сече­
ний скорость движения продуктов сгорания вдоль поверхности 
шашки может заметно возрастать и в сечениях у сопла составлять 
существенную величину. Прн достаточно высоких скоростях наб­
людается местное увеличение интенсивности горения, называемое 
эрозионным горением.

Величина линейной скорости горения в сечениях, где имеет 
место эрозионное горение пропорциональна местной скорости 
потока

(4. 21)

где ил—расчетная линейная скорость горения без учета влияния 
потока продуктов сгорания;

kv— коэффициент эрозионного горения;
wr~ скорость потока продуктов сгорания в данном сечении.

Физическая природа появления эрозионного горения мс^кет 
быть представлена в следующем виде. При достаточно высоком 
расходе газа с горящей поверхности и сравнительно малых разме­
рах проходных сеченнй у соплового конца шашки наблюдается 
местное повышение статического давления в потоке продуктов сго­
рания и увеличение скорости потока. Значительное увеличение ско­
рости вызывает появление на внешней поверхности парогазодымо­
вого облака нестационарного турбулентного пограничного слоя. 
Увеличение статического давления и более интенсивный теплооб­
мен в зоне горения за счет турбулентного перемешивания слоев 
парогазодыма приводят в конечном итоге к росту местной скоро­
сти горения. Количественное увеличение скорости горения опреде­
ляется чувствительностью кинетики реакций, протекающих в па- 
рогазодыме и пороховой шашке, к изменению давления и теплопо- 
токов в соответствующих фазах системы.

Природа эрозионного горения еще недостаточно ясна, а раз­
личные попытки упрощенных расчетов не дают удовлетворитель­
ных результатов. Тем не менее подтверждено, что определяющи­
ми факторами, вызывающими эрозионное горение, являются пара­
метры потока продуктов сгорания и интенсивность теплопередачи 
и установлено, что эрозионное горение становится заметным лишь 
прн w г 2> w г*, так что более точно

«л -‘‘'М1 (4.22)

где w* — максимальная скорость потока продуктов сгорания, прн 
которой эффект эрозин не наблюдается.
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Wimprcss 1 и Green 2 нашли, что для пороха типа JPN величи­
на kv составляет

1 R. N.’W im р г с s s, Internal. Ballistics of the Solid-Fuel Rockets, McGraw- 
Hill, New York, J950.

2 Jet Propulsion, 1954, vol, 24, No. I,
3 Combustion Colloquium, Cambrige University, England, Butterworths Scienti­

fic Publications, 1954.
4 Jet Propulsion, 1958, vol. 28, No. 9.

^■ = 0,00219 сек/м.
Geckler3 рекомендует принимать kr равным

kY — 0,00163 сек!м.

Более поздние исследования 4 показали, что коэффициент kv за­
висит от скорости потока; при этом были получены следующие 
числовые значения k-j.

kr — 0,00245 сек/м при ^г —200 м/сек
kv~0,00225 сек/м » а’г = 250 м/сек
^ = 0,00214 сек/м » и?г = 350 м/сек

(для давлений в двигателе до 80 кг/см2).
При давлениях, несколько больших 80 кг/см2, коэффициент kY

Фиг. 4.8. Кривая относи­
тельного увеличения скоро­
сти горения да счет эрозии 
прн разных скоростях пото­

ка продуктов сгорания.

скоростей примерно до й,;^0,003 сек/м.

Фиг. 4,9. Кривая давления в двигателе 
с интенсивной эрозией в начале горения,

На фиг, 4.8 приведена кривая относительного увеличения ско­
рости горения при эрозионном горении в зависимости от скорости 
потока, Кривая получена для пороха, близкого по составу и свой­
ствам к JPN.

На фиг. 4. 9 показана характерная кривая изменения давления 
в двигателе при интенсивной эрозии в начальный момент горения.
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Экспериментальное исследование эрозионного горения показа­
ло, что оно свойственно лишь началу горения и быстро прекра­
щается, так как свободное сечение по мере горения быстро увели­
чивается. Тем не менее возможность режимов эрозионного 
горения для ракетного двигателя, как правило, считается недопу­
стимой. Это объясняется тем, что появление растянутого пика 
давления, сопровождающего эрозионный режим горения, приводит 
к необходимости неоправданного завышения толщины стенок 
камеры сгорания, т. е. к увеличению веса двигателя, что снижает 
конструктивные и эксплуатационные характеристики двигательной 
уста новки.

Эрозионное горение можно устранить или его эффект значи­
тельно снизить, увеличив начальное свободное сечение камеры сго­
рания или организовав промежуточное боковое истечение продук­
тов сгорания. Сильное увеличение свободного сечения прн этом 
нежелательно, так как оно приводит к снижению плотности заря­
жания и увеличению длины двигателя, а боковое истечение связано 
с дополнительными потерями. Другим путем устранения эффекта 
эрозионного горения является ограничение начальной поверхности 
горения так, чтобы расчетное давление не поднималось сразу 
после воспламенения до рабочего значения. В этом случае увели­
чение давления за счет эрозионного горения лишь выравнивает 
давление, не приводя к появлению существенного пика1.

1 Journal of the British Interplanetary Society, Oct.—Dec, 1957.

Вибрационное (американский термин — ре­
зонансное) горение. Явление вибрационного горения более 
сложно по физической природе и таит в себе больше опасности. 
Возможность появления вибраций горения определяет степень на­
дежности двигателя н всей ракеты в целом.

Вибрационное горение в ракетном двигателе твердого топлива 
возникает как следствие динамического воздействия потока про­
дуктов сгорания на процесс горения рабочего заряда. В результате 
этого взаимодействия в камере сгорания могут развиваться интен­
сивные пульсации давления, амплитуда которых иногда становит­
ся соизмеримой с номинальным значением рабочего давления. 
Наличие указанных пульсаций давления и является основным 
признаком режима вибрационного горения.

Несмотря на широкие исследования, теоретические положения 
относительно закономерностей вибрационного горения до сих пор 
достоверно не проверены из-за трудностей, возникающих при по­
становке соответствующих экспериментов. Более того, сама схема 
механизма возбуждения и развития неустойчивых вибраций горе­
ния, положенная в основу теоретических исследований, является 
по существу гипотетичной.

Наиболее наглядно картину развития вибрационного горения 
в некоторой произвольной точке М поверхности заряда можно 
представить в следующем виде (фнг. 4. 10). Случайное возмущение' 
давления, появление которого связано с динамикой нестационарно­
го потока продуктов сгорания, проникает в зону горения твердого
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топлива. Пусть импульс давления этого возмущения изображен 
кривой А. Под действием этого импульса происходит адиабати­
ческое сжатие зоны горения, в результате которого повышаются 
температура и плотность слоя реагирующих газов. Это в свою оче­
редь приводит к более интенсивному теплообмену и повышению 
скорости диффузии между объемами реагирующих и нереагиру­
ющих газов. В итоге, по крайней 
мере временно, возрастает химиче­
ская скорость реакции горения н 
давление в зоне горения заметно 
увеличивается. При определенных 
условиях это может привести к тому, 
что обратно в сторону потока про­
дуктов сгорания уйдет усиленная 
волна давления, состоящая из отра­
женной от поверхности заряда на­
чальной волны и избыточного давле­
ния, развившегося в зоне горения 
за счет воздействия начальной вол­
ны (кривая В}.

Волна давления В распростра­
няется внутрь полости камеры сго­
рания, отражается от других поверх­
ностей и возвращается в первона­
чальную точку. При этом если воз­
вращенная волна С окажется менее 
интенсивной, чем первоначальная, 
то колебания давления в рассматри-

М 
Поверхность 
заряда

ваемой точке постепенно затухнут. 
Если же параметры возвращенной 
волны окажутся выше первоначаль­
ного возмущения А, то колебания

Фиг. 4.10. Эволюция импульса
давления при взаимодействии его 
с горящей поверхностью твердого 
топлива в случае склонности дви­
гателя к вибрационному горению.

начнут расти. В этом случае система будет неустойчивой Для часто­
ты, соответствующей частоте возвращения усиленных отраженных 
волн. Колебания давления будут расти, пока демпфирование и не­
линейность увеличения интенсивности горения не приостановят 
дальнейший рост амплитуды вибраций нли пока не произойдет ава­
рийное разрушение камеры сгорания.

Внешним проявлением эффекта вибрационного горения являют­
ся локальные изменения линейной скорости горения заряда,
ведущие к явлениям типа так называемых «прогаров» шашки. 
Характер изменения линейной скорости горения при вибрациях 
зависит от природы топлива и некоторых параметров внутренней 
баллистики двигателя.

Согласно'опытным данным скорость горения коллоидных поро­
хов при вибрациях в среднем уменьшается при ннзкнх рабочих 
Давлениях и увеличивается при высоких Е

1 Astronautics Acta, 1959, vol. 5, No. 1; ЭИ ВИНИТИ АН СССР, серия «Ра­
кетная техника», вып. 18, № РТ-51.
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Из других факторов, влияющих на характер изменения скоро­
сти горения при появлении в двигателе вибраций, следует указать 
рабочее давление в двигателе, частоту возбуждаемых вибраций, 
температуру порохового заряда, калорийность пороха и др.

Проверить закономерности влияния перечисленных факторов 
на линейную скорость горения пока невозможно, хотя и установ­
лено, например, что низкокалорийные пороха и пороха с метал­
лическими добавками отличаются повышенной стабильностью ско­
рости горения при случайных вибрациях давления в двигателе.

р кг/счг

z сек

Фиг. 4. И. Кривая давления в двигателе с вибра­
циями давления в моменты и т2.

Интересно отметить, что вибрации давления могут появляться 
в пороховом ракетном двигателе, как правило, только в некото­
рые одни и те же определенные для данного двигателя моменты 
времени горения, которые зависят от размеров внутренней по­
лости камеры сгорания и баллистических параметров двигателя 
(фиг. 4. 11). Характер вибраций при этом может меняться от опы­
та к опыту.

Экспериментальное исследование явлений, связанных с вибра­
ционными режимами горения, показало1, что наблюдаемые в ка­
мере колебания давления обычно соответствуют некоторому спект­
ру звуковых частот. При этом, как правило, удается регистрировать 
низкие частоты. Однако появление в отдельных опытах частот по­
рядка 50 000 гц и выше показывает, что частоты до 10 000 гц, наи­
более часто наблюдаемые на практике, далеко не охватывают всего 
спектра вероятных частот пульсаций. Спектру наблюдаемых час­
тот вибраций соответствует спектр стоячих волн давления, узлы и 
пучности которых могут быть либо стационарными, либо блужда­
ющими и, как правило, не совпадают для волн разного тона. 
В разных частях камеры при этом амплитуды колебании могут 
быть неодинаковыми даже для волн одного и того же тона. Воз­

1 ЭИ ВИНИТИ АН СССР, серия «Ракетная техника», 1959, вып. 5, № РТ-13.
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буждение вибраций происходит обычно в тех сечениях камеры 
сгорания, где имеют место пучности волн давления (и соответст­
венно температуры и т. д.).

Если вибрации гореиня высвобождают тепло и дополнительное 
количество газов точно в фазе с колебаниями давления, то ника­
кой дополнительной работы в течение цикла не производится. Ес­
ли же цикл вибраций горения запаздывает по сравнению с вибра­
циями давления, то над колеблющимся столбом газа каждый раз 
производится дополнительная работа и амплитуда вибраций рас­
тет особенно интенсивно. При этом фронт волны становится более 
крутым, и при определенных условиях в двигателе волна давле­
ния может даже переродиться в детонационную. По всей вероят­
ности, сдвиг по фазе зависит одновременно от характеристик не­
скольких процессов, идущих как в газообразных продуктах, так 
и в твердой массе заряда, причем в зависимости от вида топлива 
и параметров двигателя главную роль могут играть разные про­
цессы.

Не говоря уже о возможности разрушения двигателя, в случае 
вибрационных режимов горения часть выделяемой при горении 
пороха энергии тратится на колебание столба продуктов сгорания 
и практически теряется в камере сгорания. Поэтому разработка 
методов эффективной борьбы с неустойчивыми вибрационными ре­
жимами имеет весьма важное практическое значение.

Единого метода устранения возможности появления в двигате­
ле вибраций не найдено, поскольку сама природа явления изучена 
недостаточно глубоко. Тем не менее в результате эксперименталь­
ных исследований выявлены некоторые мероприятия, в отдельных 
случаях сравнительно надежно стабилизирующие процесс горения. 
Среди этих мероприятий, по мнению зарубежных специалистов, 
наиболее эффективны следующие.

1. Проектирование для двигателя такой полости камеры сго­
рания, собственные частоты которой соответствовали бы уровням 
возбуждающих энергий, значительно превосходящим величину 
энергии, выделяемую в единицу времени в двигателе за счет горе­
ния пороха. В такой камере сгорания всякие случайные вибрации 
давления быстро затухают и не приводят к существенным нару­
шениям режима работы двигателя.

В практике проектирования пороховых ракетных двигателей 
этот метод широкого применения не получил, так как его исполь­
зование, как правило, приводит к снижению конструктивных по­
казателей двигателя.

2. Проектирование двигателя по схеме, в которой пучности стоя­
чих волн давления могут появиться при случайном развитии виб­
раций только в сечениях, где отсутствует горение-

3. Проектирование двигателя с предусмотрением демпфирова­
ния возможных вибраций.

Средствами демпфирования колебаний в двигателе могут яв­
ляться, например, вязкое треиие н теплоотвод. Действительно, 
интенсивность колебаний резко падает если удается турбулизи- 
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ровать поток продуктов сгорания, а также в том случае, когда 
в районе пучностей воли давления имеется достаточно большая 
поверхность теплоотвода. Поглощая энергию, турбулентное вязкое 
трение и теплоотвод устраняют источник разрастания колебаний. 
Естественно, что при этом значительно увеличиваются внутренние 
потери в камере сгорания.

Результаты некоторых газодинамических исследований показы­
вают, что эффективным средством демпфирования колебаний мо­
жет являться наличие в продуктах сгорания взвешенных частиц. 
Эти выводы подтверждены и иа практике. Так, например, установ­
лено1, что такие включения, как углерод (сажа), алюминий и его 
окислы и некоторые другие, вводимые в состав пороха в виде тон­
кого порошка, достаточно эффективно блокируют возможность 
развития в двигателе сильных вибраций. К сожалению, современ­
ное понимание механизма горения и его взаимной связи с вибра­
циями давления не позволяет найти общих принципов подбора 
блокирующих добавок, и такие добавки отыскиваются лишь при 
кропотливом экспериментировании.

4. Если горение происходит только по поверхности внутреннего 
канала шашки, весьма эффективным средством стабилизации про­
цесса горения является размещение в канале центрального про­
дольного стержня из негорючего материала или выполнение кана­
ла с некруглым периметром горящей поверхности.

Механизм демпфирования колебаний введением центрального 
стержня пока до конца не ясен, однако, по-видимому, наблюдае­
мый эффект сводится к поглощению энергии вибраций газового 
столба за счет резонансных колебаний самого стержня.

При введении центрального стержня увеличиваются конструк­
тивный вес двигателя и тепловые потери в камере сгорания.

5. Удалось установить, что для шашек, горящих по поверхно­
сти канала и наружной поверхности (в частности, для одноканаль­
ных цилиндрических шашек), стабильность горения увеличивается 
при наличии в своде шашки сквозных радиальных отверстий не­
большого диаметра. Опытами установлено2, что оптимальный диа­
метр стабилизирующих отверстий составляет примерно 0,30— 
0,45 диаметра канала шашки, а предельное расстояние между ни­
ми определяется геометрическими размерами поперечного сечения 
шашки и баллистическими характеристиками используемого поро­
ха. Установлено также, что система радиальных отверстий должна 
размещаться вдоль шашки примерно по винтовой линии со смеще­
нием соседних отверстий в среднем на 120°. Для порохов с кало­
рийностью 950—1200 ккал! кг оптимальное расстояние между дву­
мя соседними отверстиями для шашек разных размеров колеб­
лется в пределах 20—100 мм.

Введение радиальных отверстий практически не меняет харак-

1 Astronautics Acta, 1959, vol. 5, No. 1.
8 R, N, Wimpr ess, Internal. Ballistics of the Solid-Fuel Rockets, McGraw- 

Hill, New'York, 1950.
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теристики двигателя и лишь вызывает некоторую дополнительную 
дегрессивность кривой р=р (t).

Прерывистое (аномальное) горение. Наконец, 
еще одной аномалией горения, наблюдаемой в некоторых конструк­
циях двигателей твердого топлива, является так называемое пре­
рывистое, неустойчивое горение. Оно заключается в том, что при 
рабочих давлениях иижё некоторого критического для данной кон­
струкции двигателя значения pVn горение заканчивается с за­
вершением только химических реакций первой стадии газофазных

Фиг. 4. 12. Кривая давления в случае прерывистого го­
рения в двигателе’с рабочим давлением p<p*min-

процессов окисления. Как уже говорилось, в этом случае выделяет­
ся лишь часть тепловой энергии, соответствующей калорийности 
данного пороха. Этой энергии может не хватить для поддержания 
непрерывного горения, и оно прекратится. Однако если за время 
первой вспышки двигатель успел прогреться и газы воспламените­
ля еще остались в камере сгорания, то через некоторое время горе­
ние может начаться вновь. В результате наблюдается несколько 
характерных «чиханий», после которых происходит либо оконча­
тельное затухание, либо устанавливается неустойчивый режим го­
рения с сильными вибрациями низкой частоты (фиг. 4. 12).

Для устранения прерывистого горения приходится повышать 
рабочее давление в камере сгорания или менять конструкцию 
двигателя. Если по каким-либо соображениям такие изменения не­
желательны, приходится подбирать новый состав пороха, который 
обеспечивает нормальное горение в двигателе при выбранном 
рабочем давлении.

§ 4. ТЕОРЕТИЧЕСКИЕ ОСНОВЫ РАСЧЕТА ДАВЛЕНИЯ В ПОРОХОВОМ 
РАКЕТНОМ ДВИГАТЕЛЕ

Кривая изменения давления в двигателе при горении порохового 
заряда

В процессе горения пороха образуются газообразные продукты, 
которые заполняют камеру сгорания, создавая в ней давление. 
Характер изменения давления в камерё сгорания по времени яв­
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ляется одной из основных рабочих характеристик двигателя в 
снимается в виде так называемой кривой давления (фиг. 4. 13).

р кг/см1 
Ртах(давление выброса)

Лолма бремя работы двигателя

Фиг. 4. 13. Характерная кривая давления порохового 
ракетного двигателя.

т — время набора рабочего давления: т,—полное время переходного 
процесса (выхода на режим); тг — лРемя Догорания и свободного 
истечения газов из двигателя; — рабочее давление в камере сго­

рания .

На кривой давления можно выделить несколько характерных 
участков, характеризующих различные периоды работы двигателя. 
Начальное давление, необходимое для падежного горения рабоче-

Фиг. 4. 14. Некоторые типы кривых давления, встре­
чающиеся в пороховых ракетных двигателях разного 

назначения.
а—кривая прогрессивного горения, б—кривая дегрессивного 

горения, в—кривая горения с двумя ступенями тяги.
Л, А, Л2, В, Bt, В2 — характерные точки кривых.

го порохового заряда, набирается в двигателе в течение времени 
тн сек. за счет срабатывания специального воспламенителя, состоя­
щего из пиропатрона и навески быстрогорящего дымного пороха. 
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Через время тн сек. давление в двигателе достигает расчетного зна­
чения, однако, как правило, после этого оно продолжает еще неко­
торое время расти и только через тр тах сек., достигнув максималь­
ного значения (давление выброса), начинает снижаться до своего 
рабочего уровня. Время окончательного установления давления 
называют временем выхода двигателя на режим. В конце работы 
двигателя после прекращения горения давление быстро стравли­
вается через сопло в атмосферу. Иногда, когда по каким-либо при­
чинам в конце горения в двигателе находятся твердые остатки ша­
шек, наблюдается так называемое горение «со шлейфом», при ко­
тором давление после точки В спадает сравнительно медленно и 
не закономерно.

Явление горения «со шлейфом», вообще говоря, нежелательно, 
так как приводит к большому разбросу по скорости в конце ак­
тивного участка.

Кроме кривой, приведенной на фиг. 4. 13, в некоторых двигате­
лях встречаются кривые другого типа (фиг. 4.14), Однако прин­
ципиальной разницы между всеми возможными типами кривых 
горения нет.

Понятие об уравнении баланса и его применении к расчету 
максимального давления

Давление пороховых газов в двигателе и характер изменения 
давления по времени определяются балансом прихода газов от го­
рящего заряда топлива и расхода продуктов сгорания через сопло.

В общем виде уравнение баланса для некоторого произвольного 
времени t можно выразить соотношением

^-^=<4-+ДМ,

где М+ —секундный приход газов в двигателе;
М_ — секундный расход газов из двигателя;

А М — количество газов, остающихся в двигателе дополни­
тельно по сравнению с предыдущим моментом времени;

Л10 — масса газов, находившаяся в камере к моменту t.
Считая, что порох горит параллельными слоями и шашка физи­

чески однородна, имеем
= (4.23)

где } —удельный вес пороха;
Sa —полная поверхность горения;

—объем шашки, выгорающий за 1 сек.
Совершенно аналогично для расхода газов через сопло

Л1_= Р кр йУкр (Тир,

где ркр — плотность газов в критическом сечеиии сопла; 
^кр — скорость газов в критическом сечении сопла;
Икр — площадь критического сечения сопла.
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Параметры газа в критическом сечеиии могут быть выражены 
через некоторые константы газовой смеси и параметры продуктов 
сгорания в камере двигателя. Так, для рКр имеем

k

(4.24)

где р0 —плотность газов в камере сгорания двигателя;
, срk=------- показатель процесса сгорания.

Считая, что состояние газов в двигателе описывается уравне­
нием

pav0 = RT0, 
и имея в виду

получим 
k

где ро — давление в камере сгорания;
R — газовая постоянная продуктов сгорания пороха; 

— температура в камере сгорания.
Критическая скорость определяется соотношением

0-26)

Подставляя (4. 25) и (4. 26) в выражение для секундного рас- ‘ 
хода газов через сопло, найдем

k _____________
л, Рп / 2 \*-i, Г 2kЛ4_—pKpWKpaKp ( ) 1/ g7? 0°кр

А/ О \Л 1/ J ffr ( 1

или после преобразований 

/ ^2 Л 2k

(4. 27)

Коэффициент
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является примерно постоянной величиной, называется коэффици­
ентом истечения и составляет для разных потоков в среднем

А = 6—10 а/кг сек.
Пренебрегая массой газов Мо, которая находилась , в камере 

сгораиня двигателя до начала горения, уравнение баланса газов 
в двигателе за время Д^ с учетом (4.23) и (4.27) получим в виде

7#^ М = Адокр М 4- ДМ.
Выразим массу ДМ через параметры внутренней баллистики 

двигателя. Рассмотрим для этого уравнение состояния, написан­
ное для всего объема камеры сгорания:

Ро v'K.c=MRTo,
где у'КЛ — свободный объем камеры сгорания;

М — масса газов, находящихся в объеме у'к.с в произволь­
ный момент времени t.

Согласно этому уравнению изменение массы 
определится производной

(ДМ = rf / \ Д0 , ^К.С

. dt ~ dt\ RT0 / RTq dt ‘ RTq

газов no

dPo 
dt ’

времени

т. e. за Д/ составит

Po
RT0

dp^ | Л
RTq dt /

(4. 28)

Теперь уравнение баланса будет
О л J я Ч t I Рй ^К.С | ^К.С dpQ ) ,

'fU.Ss Ы=Арпакп А/ -Н —------------ ------------I л НО кр I dt I RTq dt у

или
^=^+-^-^+4 ’̂ <4-29) 

r KiQ dt Ri о tflt

On сгде ----- -----— учитывает количество газов, идущее на заполнение
dt объема, освобождающегося в камере сгорания по мере 

выгорания шашки;

учитывает количество газов, идущее на увеличение 
ЯГ0 dt давления в сбъеме камеры сгорания.

Обычно уравнение (4.29) преобразуют к виду

■^=^\^sd\-----(4.30)
dt v \ tRTo / *Д

для чего достаточно использовать
^к.с 

dt 
=и^.
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что справедливо, поскольку изменение объема определяется толь­
ко выгоранием пороховой шашки.

В форме (4.30) уравнение баланса представляет собой диффе­
ренциальное уравнение относительно p=p(t). Проще всего это 
уравнение решается методами численного интегрирования, для 
чего его удобно представить в виде

ip —I VI, И & (0 f 1 — Ар (f) aj и (4.31)

и задать в качестве начальных данных
(р)0 — некоторое начальное давление;
(Ss)0 —начальную полную поверхность горения;

Л; — «л=и(р)“ характеристики используемого в двигателе
пороха;

(г'и аир — конструктивные параметры двигателя.
Давление в любой Л-ый момент работы двигателя определит­

ся по формуле
ph — pk-i +Л Pk, 

причем
pi = (р)о+Арь

Уравнение (4. 30) можно использовать не только для построе­
ния кривой изменения давления в двигателе, но и для расчета ве­
личины максимального давления ртах-. Действительно, условие 
максимума функции р=р (t) будет

-^0, 
dt

что при F^Tq ф 0 и -zy.с ф 0 дает
7«л&(1 --^\-Ара^=Л. (4.32)

X /

Имея в виду, что для обычных порохов 7^1,6 а/сл3, 
— 85 000 кгм}кг, членом pmax/'(RTq~Pmax/136 000 соотношения (4. 32) 
при давлениях до 100—150 атм можно пренебречь и использовать 
его в упрощенном виде

^^ = Арт^кр. (4.33}
Из (4.33) величина ртах для степенного закона горения ил = 

= щ р'1 f (£Д определяется так;

и для линейного закона горения и (ap--b) f (/0) 
&

р^~.—а-—-—■ (4.34")
— -- 1-- -1
аТ “s/cKp / (^о)
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Поскольку выражения для расчета ртах получены с использо­
ванием эмпирических формул для скорости горения, математичес­
кий анализ зависимостей (4. 34") и (4. 34') затруднителен. Тем не 
менее можно заключить, что одним из существенных параметров 
двигателя, влияющих на величину ртах, является отношение горя­
щей поверхности к окр. С ростом (5г /окр) максимум давления в 
двигателе увеличивается, причем зависимость (4. 34") прямо ука­
зывает на существование некоторого предельного значения

<4 !

-180 -ЮО -20 20 Ю0 ГС

Фиг. 4. 156. Характер зави­
симости ’ скорости горения 
нитроглицеринового пороха 
от начальной температуры 

заряда при p=--const.

<Фиг. 4. 156. Характер зави­
симости рабочего давления в 
двигателе от начальной тем­
пературы порохового 

ряда.

(5~/сй;р), при котором давление ртах-^^- Предельное значение 
(Ss/Окр) определяется из условия 

«Т ^Лкр/(*о)
-1-0,

т. с. составляет
(4-35)

Зависимость величины давления в камере сгорания от начальной
температуры заряда

Важной особенностью и основным серьезным недостатком по­
рохового ракетного двигателя является сильная зависимость рабо­
чего давления от начальной температуры заряда. Эта зависимость 
объясняется влиянием начальной температуры заряда на скорость 
горения пороха (фиг. 4. 15а) и при crKP = const приводит к значи­
тельному разбросу по тяге, времени горения и т. д, для разных тем­
пературных условий работы двигателя,

На фиг. 4, 156 приведена характерная кривая, иллюстрирующая 
зависимость рабочего давления в камере сгорания двигателя твер­
дого топлива от начальной температуры порохового заряда. Из 
графика видно, что в температурном интервале ±40°С давление в 
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двигателе, а следовательно, и величина тяги могут меняться поч­
ти вдвое, что, конечно, приводит к снижению боевых и эксплуата­
ционных свойств оружия.

Формулы (4.34') и (4.34") позволяют получить зависимость 
давления от температуры заряда в явном виде.

Действительно, при степенном законе горения для некоторой 
температуры заряда имеем

а для t— С

откуда

Ph
P+2G°

и 1Т/ (М SE 

^Зкр

^'кр

3Кр

т. е. с учетом (4.20)

Вт 1 I (4. 36')

Соответственно для случая линейного закона горения
ь

_ _________ а ____  _____________1___________
~~А 1 1 ~ А 1  а ’

di $з/°кр/(^о) Ь

^Пкр *

Определим из последнего
Л 1 1 211^1

Ь? ^З^кр P+2(F р+ 20’

и, подставив это выражение в формулу для pt^ получим

Ч-уР+ГО- ,  а

^-j-20° f (*0) & 

^4-20’ Л'о)

1 f+20° П

ПО



что с учетом (4.20) дает
ЯтВ+2(г 

Р‘ ^---- -------~----- - ------ —
Вт (/q 20°) B+20D (*о 20°)

(4. 36")

Иногда приходится считать давление при некоторой темпера­
туре не по значению его при /о =+2(РС, а по значению при 
крайней инжией температуре, например, £0 =—40° С. Соответ­
ствующие расчетные зависимости легко получаются из соотноше­
ний, приведенных выше. Дадим их без вывода:

Ph =Р~^
Вт 4 бо° • 11—

В7-(*о-2О°)]

ВТЧ-6О° pt0 = p-w-------------- 1----------------------
- 20°) + д_40= (Z0 - 40°)

р

(4. 37)

(4. 37')

По аналогии с зависимостью от начальной температуры заряда 
линейной скорости горения пороха температурную зависимость 
давления часто задают с помощью так называемого температур­
ного градиента давления, вводя его в виде

1 dp

до

и характеризуя им относительную интенсивность увеличения дав­
ления в двигателе при некотором изменении начальной температу­
ры заряда. Используя (4. 36') и (4.36"), получают для соответст­
вующих законов горения

—— - 1 -------- □---------- (4. 38')
Д+20’ dt0 1 — \ Вт — —20°)

_J__ =. (4. 38")
д+20^ вт-(г0-20°)+-уд+20О(*-20в)

Из этих формул видно, что чувствительность давления к изме­
нению температуры тем выше, чем больше температура и выше 
давление в двигателе.

Формула (4.38') позволяет установить прямую связь темпера­
турного градиента давления с изменением скорости горения: .

. * . - / - (-1-----—\, (4. 39)
Р+20’ 1—»\U^20’ /

где использовано
1 du _________1______

й+20, — 20°/
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Имея в виду 'j —— — , видим, что

-------------------- ------------------------------ --------  , 
/?+20’---------------------------------п+20=

т. е. с изменением начальной температуры заряда давление изме­
няется значительно интенсивнее, чем скорость горения пороха.

„ „ d (Inр)Температурный градиент давления —-—— для некоторых порохов 
dt^

составляет:
для пороха JP — 0,0126,
для пороха JPN —0,0162,
для смесевого пороха ALt-161 — 0,0036,
для английского перхлоратного пороха—0,0038.
Единственным путем стабилизации параметров внутренней бал­

листики в задаваемом температурном интервале эксплуатации 
ракеты является разработка регулируемых сопел или применение 
комплектов сменных сопел. Соответственно уменьшая нли увели­
чивая площадь критического сечения сопла при минусовых и плю­
совых температурах, сменные и регулируемые сопла обеспечивают 
примерное постоянство давления в заданном температурном интер­
вале ’.

Ограниченное использование обоих способов объясняется тем, 
что создание регулируемых и особенно авторсгулируемых сопел 
связано с известными трудностями, а использование сменных со­
пел снижает мобильность оружия.

Чувствительность максимального давления к изменениям 
параметров заряда и двигателя

Чувствительностью функции y = f (х) к своему аргументу (ло­
гарифмической производной) в математике называют выражение 

dy
 у

Величина е характеризует относительное изменение функции 
при некотором относительном изменении аргумента. Легко прове­
рить, что чувствительность показательной функции у = хп равна 
показателю степени:

d(xn) nxn~}dx
хп хп

Е ---------------- —  ------------------- - == П.
dx dx

X X

1 Д. Саттон, Ракетные двигатели, ИЛ, 1952.
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Используем понятие чувствительности функции к своему аргу­
менту для исследования особенностей работы двигателей на твер­
дом топливе.

Согласно (4.34') максимальное давление в камере сгорания 
двигателя при выбранном порохе является функцией параметров

Р(&, акр1 ^о)>

где Ss , to — параметры порохового заряда;
Скр — конструктивный параметр камеры сгорания- 

Поскольку эта функция является показательной
1

Г Н1Т$Е/(*о) 11"* '
Ртах I ’L "акр J

чувствительность ее к изменению соответствующих параметров 
заряда и двигателя будет равна показателю степени, т. е.

Ртах 1 v °кр / (го)

нли в конечных разностях

^тах 1 ^акр j [/(^оИ
Ртах 1—-ч Sv °кр / (^)

(4. 40')

Одной из особенностей работы порохового ракетного двигате­
ля является высокая чувствительность максимального давления 
в нем к изменениям параметров заряда и двигателя. Действитель- 

2 3но, поскольку для современных порохов v =
4 ’

_(3 -н 4) ACW
Ртах - $3 Дй))

Для линейного закона горения чувствительность давления к 
изменению соответствующих параметров проще всего найти, если 
аппроксимировать линейный закон некоторой степенной зависимо­
сти согласно

ар-фЬ = ихр^, 

dp dp

Из последнего равенства

a — ^р^1 — ,

из



после чего легко получить

а __ р   *
ар + Ь 7 Р

“\Р

откуда v определится в виде
~ . ар

’ а р 4- Ъ

Таким образом, иа небольшом интервале изменения давлений 
линейный закон горения

и=ар-\~Ь.
может быть заменен степенным вида

аР 
и = и}рар'°.

Для аппроксимирующего закона чувствительность давления 
определится как

1
1— v 

т. е. составит
,1 1_____ __ ар + Ъ

. ~ ар Ъ1 — \ j ___ С—
ар+ Ъ

Таким образом, для линейного закона горения пороха
АРтпах  + & Д°КР । А I/O ,4
Ртах & $з акр /(^о)

Из (4. 40") следует, что чувствительность максимального дав­
ления к изменениям параметров заряда и двигателя зависит ие 
только от свойств пороха, ио и от абсолютного давления в двига­
теле.

На практике желательно иметь двигатель с малой чувствитель­
ностью давления в камере сгорания к изменениям параметров за­
ряда и двигателя, так как в этом случае характеристики двигате­
ля являются более стабильными. Зависимости (4.40') и (4.40") 
показывают, что для этого надо работать иа низких давлениях и 
порохах с минимальными коэффициентами v; alb законов горения.

Устойчивость стационарного давления в камере сгорания
При определенных условиях стационарное давление рст в ка­

мере сгорания порохового ракетного двигателя обладает свойством 
устойчивости, т. е. сохраняется неизменным при случайных коле­
баниях давления.
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Механизм устойчивости стационарного давления очевиден из 
фиг, 4. 16. Из кривых, приведенных иа этой фигуре, видно, что при 
давлениях р;<р^ приход газов от пороховой шашки превышает 
расход, тогда как при Это приводит к тому, что

Фиг, 4. 16. Кривые, поясняющие механизм устойчивости стационарного 
давления в камере сгорания порохового ракетного двигателя.

а — при степенном законе горения ил — и}р 6— при линейном законе горения ид — 
= лд + й; 26 — интервал возможных колебаний давления.

при случайном снижении давления в двигателе избыточный 
приход газов вновь поднимает давление до рст, и наоборот, при слу­
чайном повышении давления расход увеличивается значительно 
интенсивнее, чем приход, и избыточное давление стравливается, 
так что устанавливается рабочее давление, равное рст.

Как видим, существование стационарного давления и его ус­
тойчивость целиком определяются характером зависимости от 
давления Af+ и М-.

Согласно (4.27) и замечаниям относительно коэффициента ис­
течения

М_= (6-? 10) 10-3 роОкр кг/сек,

т. е. характер 7И_(р) практически 
зависит только от размера крити­
ческого сечеиия сопла двигателя; 
для разных оКр этому уравнению 
удовлетворяет семейство кривых, 
приведенных иа фиг. 4. 17.

Приход газов определяется за­
висимостью Фиг. 4. 17. Зависимость М_= 

=JW (рУ для двигателей с раз­
ными (ТКр-

т. е. будет М+ = f Ss Щр'1 для степенного закона горения и 
М+= ySs (ap--b) для линейного закона горения.

В обоих случаях вид функциональной зависимости М±=М (р) 
определяется соотношениями коэффициентов в законе горения по­
роха.
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Уравнению ■ t ,
M+ = ^ulpv~kp4

соответствуют два семейства кривых: первое семейство для v<l и 
второе ■— для v>l (фиг. 4. 18). Сопоставление кривых М+ = М (р) 
для степенного закона горения пороха с характеристикой истечения 
для данного двигателя Л4_=М (р) показывает, что в случае как 
v< 1, так и v>l существует точка, соответствующая стационарному 
режиму работы двигателя. Однако эта точка обладает свойством 
устойчивости только для v<l. Действительно, из фиг. 4. 19 видно, 
что, когда v^l, взаимная связь между М+(р) и М_(р) такова, что 

Фиг. 4. 18, Зависимость М+= 
(р) для порохов со сте­

пенным законом горения.
стационарного давления в дви­

гателе при у>1,

при случайном изменении давления система стремится увеличить 
разницу, так что в итоге давление либо упадет, либо неограничен­
но вырастет.

Таким образом, стационарное давление в камере сгорания по-> 
рохового двигателя обладает свойством устойчивости, если пока­
затель в законе горения пороха v<l.

Из фиг. 4. 20 видно, что при прочих равных условиях абсолют­
ная величина стационарного давления тем меньше, чем меньше 
по абсолютной величине v.

При линейном законе горения кривые прихода газов образуют 
семейство, представленное на фиг. 4.21. Реальный смысл из этого 
семейства имеют лишь кривые с а>0. В случае а = 0 имеем дело с 
идеальным порохом, скорость горения которого не зависит от дав­
ления, и при н<0-—с порохом, скорость горения которого должна 
бы уменьшаться при 'повышении давления, что плохо согласуется 
с принятой гипотезой относительно механизма зависимости скоро­
сти горения от давления и никогда не наблюдается на практике.

Из фиг. 4. 22 следует, что стационарное давление в камере сго­
рания тем ниже, чем меньше коэффициент а (или отношение а/Ь) 
в законе горения пороха, и что существует некоторое предельное 
стационарное-давление р*т так что при р>р*т работа двигателя 
невозможна. При заданной марке пороха стационарное давле­
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ние зависит от вида расходной характеристики двигателя; суще­
ствует некоторое предельное стационарное давление, причем и в 
этом случае оно соответствует условиям, когда

Д ;
акР ДТ/Ко) *

Фиг. 4. 21- Зависимость М+=М (р) 
для порохов с линейным законом 

горения.
о и &_коэффициенты линейного закона 

горения.

Фиг. 4. 20 Зависимость величины стаци­
онарного давления от показателя в за­

коне горения пороха.
— значения показателя степени в законе 

'орения; Р^ , Р^ —соответствующие ста­
ционарные давления.

В итоге приходим к выводу, что устойчивость стационарного 
давления в двигателе зависит от соотношения некоторых парамет­
ров заряда и двигателя и от свойств выбранной марки пороха.

Фиг. 4. 22. Зависимость величины стационарного давления от коэффи­
циентов линейного закона горения и конструктивных особенностей 

двигателя.
а—случай использования разных порохов, б—случай горения в двигателях с раз­

ными расходными характеристиками.

Для устойчивости стационарного давления рст необходимо, чтобы 
отношение величины полной поверхности горения заряда к площа­
ди критического сечения сопла ие превосходило некоторой пре­
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дельной величины и коэффициенты закона горения пороха v, alb 
были по возможности меньше и во всяком случае выполнялось ус­
ловие

Выбор рабочего давления в двигателе

Зависимость характера и скорости горения рабочего заряда от 
давления в камере сгорания показывает, что по существу давление 
в камере сгорания является параметром, целиком определяющим 
работу порохового ракетного двигателя, так как горение пороха 
можно считать основным процессом в двигателе. Поэтому назна­
чение величины рабочего давления в камере сгорания является 
одним из наиболее ответственных моментов проектирования поро­
хового ракетного двигателя. При выборе рабочего давления при­
ходится сталкиваться с большим числом иногда даже противоре­
чивых требований, так что предложить какой-либо общий метод 
выбора оптимального рабочего давления практически невозможно. 
Выбирать величину рабочего давления следует каждый раз при­
менительно к конкретным условиям тактико-технического задания, 
выделяя группу требований, являющихся первостепенными для 
данного случая, Основные соображения по выбору рабочего дав­
ления могут быть сформулированы в следующем виде:

1) рабочее давление должно превышать некоторое предельное 
нижнее значение р*1п, чтобы гарантировать устойчивое, равно­
мерное горение порохового рабочего заряда при заданных темпе­
ратурах заряда;

2) рабочее давление должно быть достаточно высоким, если 
требуется получить в двигателе сравнительно высокий единичный 
импульс;

3) с ростом рабочего давления увеличивается потребный кон­
структивный вес двигательной установки, что снижает эффектив­
ность двигателя даже при высоких баллистических характеристи­
ках;

4) в случае когда необходимо обеспечить определенное время 
горения при ограниченных габаритах двигателя, давление выби­
рается таким, чтобы скорость горения, соответствующая этому 
давлению, позволяла получить заданное время работы двигателя;

5) тяга ракетного двигателя прямо пропорциональна давлению 
в камере сгорания; поэтому в случае, когда величина тяги задана 
однозначно, необходимо подбирать давление с учетом его влия­
ния на тягу.

Нижияя граница допустимого давления. 
Склонность двигателей твердого топлива к аномальному, преры­
вистому горению в области низких давлений требует назначать 
рабочее давление, превосходящее некоторое р^1п, определяемое 
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экспериментально для каждой рецептуры пороха. Как уже указы­
валось, для большинства ракетных порохов коллоидного типа 
величина р*Ип составляет в среднем 15;—35 атм.

В практике проектирования и отработки пороховых ракетных 
двигателей наблюдались случаи, когда прерывистое горение имело 
место даже при давлениях, превосходящих Эти факты дол­
гое время оставались загадочными и считались случайностью. 
Однако более тщательное рассмотрение случаев аномального го­
рения при давлениях p>pmia позволило установить, что нижний 
предел рабочего давления существенно 
зависит от условий сжигания пороха и 
конструктивных особенностей заряда и 
двигателя. Основными факторами, оп­
ределяющими истинное р*ш п =/(усло 
вий работы реального двигателя)т 
оказались начальная температура за­
ряда и отношение полной поверхности 
горения рабочего заряда к величине 
свободного сечения камеры. Было уста­
новлено, что при низких температурах 
заряда для -нормального горения в дви­
гателе требуются более высокие рабо­
чие давления и для двигателей, имею­
щих высокое значение параметра 
^гор/^св, допустимое pmn резко воз­
растает /Srop — поверхность горения, 
^св — свободное сечение камеры сго­
рания).

Таким образом, для данной марки 
пороха нижняя граница допустимого 

Фиг. 4. 23. Ниже1Яя граница до­
пустимого давления в двигате­
ле для одной из рецептур поро­

ха коллоидного типа.
2 - - 20= С; 2 - tD - + 203 С!

3 - ta = + 601 с..

рабочего давления должна опреде­
ляться с учетом заданного температурного интервала работы дви­
гателя и его конструктивных особенностей:

Pm:n-/(марки пороха, /0,

Для практических расчетов удобно пользоваться специальными 
кривыми, ограничивающими область давлений, которые гаран­
тируют незатухающее горение пороха некоторой марки в конкрет­
ном двигателе при разных соотношениях размеров заряда и каме­
ры. Эти кривые строятся по данным, полученным при специальных 
сжиганиях пороха при разных to и ^гор/^св, и имеют вид парабол, 
представленных на фиг. 4. 23.

Из фиг. 4. 23 видно, что если конструкция заряда и двигателя 
определены, т. е. отношение ^го/^св известно, то для заданного 
температурного интервала max) давление р^|п опреде­
ляется однозначно как точка пересечения ординаты, соответствую­
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щей заданному Srop/FCBt с кривой для ^mtn- Следует обратить вни­
мание, что отношение £Гор//св меняется с течением времени и при 
этом, как правило, уменьшается. Это приводит к тому, что если 
выбрано некоторое давление р, обеспечивающее незатухающее го­
рение для (Srop/FCB)f=o, то по мере сгорания заряда условия устой­
чивости не нарушаются.

Более общим для процесса проектирования порохового ракет­
ного двигателя является случай, когда величину Srop/FCB можно 
варьировать. При этом, как видно из фиг. 4. 23, существует множе­
ство точек, обеспечивающих условия устойчивого горения. Если 
никаких дополнительных требований к величине рабочего давле­
ния не учитывать, то из этих точек целесообразно рассматри­
вать точки вдоль границы области устойчивого горения, соответ­
ствующей минимальной температуре нз заданного температур­
ного диапазона работы двигателя. В этом случае задача заклю­
чается в выборе некоторой оптимальной пары (p^h] , Sr0^/FCB).

Для полевых реактивных боеприпасов- одной из основных ха­
рактеристик эффективности является максимальная дальность 
полета снаряда, которая для некоторого заданного веса опреде­
ляется скоростью снаряда в конце активного участка траектории 
и некоторыми второстепенными параметрами.

Анализ формулы Циолковского

где ае — скорость истечения газов;
7П —пассивный вес ракеты, 

показывает, что максимальная скорость снаряда, определяющая 
дальность его действия, тем больше, чем меньше конструктивный 
вес снаряда (при ы = const). С другой стороны, из схемы порохо­
вого реактивного снаряда видно, что основной частью конструктив-* 
ного веса является вес ракетной камеры, причем последний в свою 
очередь определяется толщиной ее стенки и длиной. Следователь­
но, для повышения максимальной скорости снаряда необходимо, 
чтобы его камера сгорания имела минимальную толщину стеиок и 
минимальную длину.

Толщину стенкн камеры сгорания выбирают из условий проч­
ности камеры под действием заданного давления в двигателе; при 
этом для выполнения двигателя с минимальными стенками необ­
ходимо, чтобы рабочее давление в двигателе было минимальным.

Длина камеры сгорания определяется главным образом длиной 
пороховых шашек Последняя при заданном общем весе пороха 
со составляет 

где —удельный вес пороха;
nmsT —площадь поперечного сечення заряда нз пш шашек 

с площадью торца каждой шашки sT.
120



Очевидно, что для камеры сгорания с внутренним диаметром 
DK

^св’

т. е.
» w 1

Из формулы видно, что при со = const и заданном диаметре 
внутренней полости камеры сгорания длина пороховой шашки тем 
меньше, чем меньше величина FCBt т. е. чем больше отношение 
^гор/^св. Поэтому для получения двигателя минимальной длины 
необходимо при проектировании задаваться высоким значением 
отношения Srop/FcB.

Таким образом, наибольшей скоростью в конце активного уча­
стка характеризовались бы снаряды, спроектированные таким об­
разом, что их рабочее давление было бы по возможности более 
низким, а параметр 5r0p/FCB — высоким.

Однако у такого снаряда, как это видно нз фиг. 4. 23, процесс 
горения топлива был бы неустойчивым, так как рабочая точка 
процесса М оказалась бы в неустойчивой области.

Из сказанного следует, что при выбранной или заданной в ТТЗ 
марке пороха минимально возможное давление в камере сгорания 
оценивается из условия, чтобы снаряд обладал достаточной скоро­
стью в конце активного участка траектории н, следовательно, имел 
требуемую дальность полета.

Практически оценка минимально допустимого давления сво­
дится к следующему. На кривой, ограничивающей область устой­
чивого горения для данной марки пороха, задаются несколькими 
парами (pmin; Згор/^св);

(P^r S^F^,.
^т!1Г ^гор' ^"св)? ■

Для каждой пары этих параметров рассчитывают необходимую 
толщину стенки двигателя б (по давлению) и определяют необхо­
димую длину шашки и двигателя (по отношению Srop/FCB).

В итого каждой паре (р^]п; ’ ^гор/^св) будет соответствовать 
некоторая пара размеров (б, Г), определяющих вес камеры сгора­
ния. Выбирают те значения р\п; Srop/FCB, при которых вес дви­
гателя окажется минимальным. Выбранные таким путем ; 
Згор/^св могут в дальнейшем корректироваться; при этом давле' 
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ние может быть несколько увеличено, если р ^in не обеспечивает 
требуемой величины тяги двигателя илн единичного импульса, а 
5Гор/^св изменено для получения требуемых общих габаритов сна­
ряда. '

Следует обратить внимание на тот факт, что если окончатель­
но выбранная начальная рабочая точка М несколько выйдет за 
границу устойчивого горения, горение порохового заряда внекото- 

же стабилизировать; при этом наиболеерых случаях удается все

Фиг. 4.24. Пути стабилизации горения 
в начальный момент работы двигателя.

эффективны следующие спо­
собы:

1) завышение навески 
воспламенителя с тем, что­
бы в начальный момент раз­
вилось давление больше 
Рты и точка М перешла бы 
в область устойчивого го­
рения;

2) бронирование части 
поверхности шашкн, ограни­
чивающее начальную по­
верхность горения, что тоже 
перемещает точку М в об-
ласть устойчивого 
(фиг, 4. 24).

Предельное 
нее давление

горения

в е р х- 
в дви­

жении, ограничивающих величину 
гателе. Одним из сообра- 
рабочего давления сверху, 
баллистики двигателя) тре-является (с точки зрения внутренней 

бованне обеспечить заданное время горения заряда некоторой 
выбранной конфигурации, т. е. необходимое время работы дви­
гателя.

Зависимость времени работы двигателя от рабочего давления 
обусловлена тем, что скорость горения пороха является функцией 
давления. Действительно, заряд весом w сгорает в двигателе за 
время

ш

“сек

где «сек—секундный весовой расход топлива.
При любой конфигурации шашек порохового заряда в первом 

приближении можно считать, что

шсек = Ил^аТ»

где ил — скорость горения;
Si —полная поверхность горения заряда;
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7 — удельный вес топлива, 
т. е.

шт

и поскольку
и—и {р),

то и время горения заряда будет существенно зависеть от давле­
ния. Пусть

и (р) = ^i р*.
Предельное верхнее давление в двигателе, время работы кото­

рого задано равным т, будет
I

* = [ w |'

илн с учетом того, что двигатель работает в условиях разных тем­
ператур,

max шах) -
При линейном законе горения

Т — -------------—------------------------------------------------
«^7 (ар + &)/(^тах)5хТ

И 1 / w
а (^Отах)

(4- 41")

Естественно, конечно, что если в двигателе задано нли выбрано 
и рабочее давление рРаб. и время т, то приведенные соотношения 
позволяют оценить потребную величину поверхности горения, ко­
торая для обоих законов горения определится как

и (Рраб)/(^max) 7х
(4.42)

Окончательный выбор рабочего давления из предельного диа­
пазона его крайних значений

р*. ^р^р*г mm -г стах

проводится на более поздней стадии проектирования двигателя и, 
как правило, с учетом результатов стендовых сжиганий опытных 
образцов двигателей.

§ 5. ОСНОВНЫЕ ЗАВИСИМОСТИ ТЕОРИИ ИСТЕЧЕНИЯ ГАЗОВ ИЗ 
ДВИГАТЕЛЯ

Работу порохового ракетного двигателя схематично можно 
представить как совокупность двух взаимосвязанных процессов — 
горения пороха и истечения продуктов сгорания нз камеры двнга- 
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теля. При этом реактивная сила, приводящая в движение ракету 
или какую-либо другую специальную установку, появляется соб- 
ствеино как результат особым образом организованного истечения 
продуктов сгорания пороха.

Из теории реактивного двигателя известно, что эффективность 
(тяга) двигателя этого типа зависит от многих факторов, ио опре­
деляется в первую очередь параметрами истекающей газовой струн 
и некоторыми конструктивными характеристиками ракеты. Уста­
новлено также, что из всех параметров струи наиболее важным яв­
ляется скорость продуктов сгораиня на выходе из двигателя, при­
чем двигатель тем эффективнее, чем выше скорость истечения.

Для увеличения скорости истечения на выходе из камеры сго­
рания устанавливают специальные насадки, называемые соплами. 
Они позволяют увеличить скорость потока продуктов сгорания до- 
1500—2500 м/сек.

Элементы теории идеального сверхзвукового сопла
Изучение закономерностей движения газов и газовых смесей 

показывает, что существуют два вида течений, принципиально раз­
личных между собой.

При малых скоростях движения газы ведут себя практически 
как идеальная несжимаемая жидкость и подчиняются основным 
закономерностям гидродинамики. Однако, как только скорость 
движения газа начинает увеличиваться и превосходит некоторую 
предельную величину, эффект сжимаемости вносит такое своеоб­
разие в характер течения газа, такие принципиальные качествен­
ные изменения потока, что соответствующий поток приходится рас­
сматривать как особое течение, подчиняющееся специфическим 
законам, отличным от законов гидромеханики.

Оказалось, что предельной скоростью, разграничивающей этй 
два типа течений, является скорость распространения звука в дан­
ном газе нли газовой смесн. Соответствующие течения принято 
называть дозвуковым и сверхзвуковым.

Не останавливаясь подробно на рассмотрении особенностей 
дозвуковых и сверхзвуковых течений, укажем лишь, что относи­
тельно интересующего нас вопроса о разгоне потока установлено 
следующее: для увеличения скорости потока при дозвуковом тече­
нии необходимо сужать поток, а прн сверхзвуковом течении, нао­
борот, расширять. При этом математическая зависимость скорости 
движения газа от плошадн сечения потока имеет вид

Й—1 
-------- М2) 

2---- /
й -J-1 

/ fe + 1 \ 2^-77 
\ 2 )

где F— площадь потока в некотором сечении струи газа;
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Fkp^-площадь сечения струи, в котором скорость движения 
газа равна критической скорости, т. е. скорости распро­
странения в. нем звука;

М—безразмерная скорость газа в сечении струн с пло­
щадью потока F (число М потока);

М=®- 
лзв

w -— скорость движения газа в рассматриваемом сечении;
^зв — скорость звука в этом же сеченни;
k — показатель процесса расширения газового потока.

Для анализа зависимость (4.43) целесообразно представить 
графически (фиг. 4.25). Из графика видно, что в сечении F/FKp —1,
т. е. F = F]{p, устанавливается критический 
режим течения М=1, т. е. = При 
скоростях движения &у<а3в большим 
скоростям (большим числам М) соответ­
ствуют меньшие отношения F/FKP, т. е. 
для разгона потока в этом диапазоне ско­
ростей необходимо сужать его в соответ­
ствии с левой ветвью кривой. С другой 
стороны, прн w>a3S большим чис­
лам М соответствуют большие отно­
шения F/FKJ), т. е. для разгона потока прн 
скоростях больше скорости звука необ­
ходимо расширять поток, следуя за пра­
вой ветвью кривой.

В соответствии с этим сверхзвуковое 
сопло, предназначенное для разгона по­
тока продуктов сгорания от скоростей 

Фиг. 4.25. Зависимость без­
размерной площади попе-
речного сечения потока от 
безразмерной скорости по­

тока М.
а—диапазон дозвуковых тече­
ний, б—сверхзвуковые течения.

порядка нескольких десятков метров в секунду до сверхзвуковых, 
имеет сложный профиль, который можно условно разделить на три 
участка:

— входная часть сопла с сужающимся каналом;
— выходная часть сопла с расширяющимся каналом;
— критическое сечение сопла с каналом минимального сечення.
Зависимость (4. 43) дает возможность подсчитать скорость те­

чения газа в любом сеченни сопла, если конфигурация сопла из­
вестна. Эта же зависимость может быть использована для опреде­
ления профиля (размеров) сопла, необходимого для получения 
требуемых скоростей потока в соответствующих сечениях сопла. 
Строго говоря, зависимость (4.43) справедлива лишь при отсут­
ствии потерь в потоке, т. е. при изменении состояния газа по иде­
альной адиабате. Поэтому она описывает процесс разгона газа 
лишь в идеальном сопле.

Параметры газового потока в критическом сечении сопла
В теории газовой динамики, изучающей сверхзвуковые течения 

газов, показано, что параметры газового потока в критическом 
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сечении сверхзвукового сопла зависят только от параметров газа 
в камере сгорания и показателя процесса расширения газа:

k 1
Ръ /й+1у-‘

Pty V 2 /

Pj /НП*-1
Г кр \ 2 /

Тр  й 4~ 1
Лер “ 2 ’

1
Др

Дкр \ 2 / )

(4.44)

где Рр, Ро> Ль £р —параметры газовой смеси продуктов сгорания;
ркр, Ркр> Т^р — параметры потока продуктов сгорания в критиче­

ском сечении сопла;
дкр (wKp)— критическая скорость звука.

Используя (4. 44) и имея в виду, что для адиабатического про­
цесса скорость звука азв — VkgRT , легко получить для кри­
тической скорости потока расчетную формулу вида

/* 2й
aKD—wK0= |/ --------gRT^ (4.45)

Наряду с безразмерной скоростью потока М=аа/Озв удобно
ввести относительную величину

w /-----(или
^кр \

показывающую, во сколько раз скорость потока в некотором сече­
нии отличается от скорости его в критическом сечении. Эту вели­
чину называют коэффициентом скорости и обозначают

W

^кр
Очевидно, что параметры Мил связаны между собой; можно 

показать, что связь эта описывается зависимостями

М2=-

2

1

—^—12 
k 1
-^2

й 4-1 (4. 46)
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В теории реактивных двигателей пользуются как безразмер­
ной скоростью М, так и коэффициентом Л; при этом в некоторых
случаях более простые соотношения 
могут быть получены при использова­
нии числа М, а в других — коэффи­
циента %. На фиг. 4. 26 приведены кри­
вые, иллюстрирующие взаимную связь 
безразмерной скорости потока и коэф­
фициента скорости; этими кривыми 
можно пользоваться при расчетах.

Зависимость безразмерной площади 
сопла от скорости потока (4. 43) через 
коэффициент скорости X выражается 
следующим образом:

Фиг. 4.26. Кривые взаимо­
зависимости числа М и ко­

эффициента скорости X.
J—А=1,20, 2—А=1,25, 3—*-1.30.

F
F кр 1 —-—-л?

*4-1

(4. 43")

Этой формулой можно пользоваться наряду с (4.43'), когда 
нужно определить скорость потока в разных сечениях сопла или 
выбрать размеры характерных сечений сопла.

Расчет параметров газового потока в любом сечении сопла

Параметры газового потока в любом сечении сопла зависят ие 
только от параметров газа в камере сгорания и показателя k, ио 
и от местной скорости потока.

Расчетные зависимости для определения параметров потока в 
любом сечении имеют вид

(4.47)
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При расчете потока не по числу М, а по коэффициенту скоро­
сти ,Х удобно пользоваться так называемыми газодинамическими 
функциями потока:

(4. 48)

Значения газодинамических функций л (X), е (X) и т (X) для 
разных k и X сведены в специальные таблицы, что значительно об­
легчает выполнение необходимых расчетов. На фиг. 4. 27 приведе­
ны кривые л (X), е (X) ит (X), которые можно использовать при 
практических вычислениях.

Формулы (4.47) или (4.48) позволяют рассчитать параметры 
идеального потока на срезе сопла двигателя, для чего в них дос­
таточно подставить Ма или Ха, характеризующие скорость потока 
иа выходе из сопла и определяющиеся согласно (4. 43) или (4. 43z) 
только относительными размерами сопла. Расчетными при этом 
будут зависимости:

На фиг. 4. 28 приведены ориентировочные кривые, иллюстри­
рующие характер изменения параметров газового потока по дли­
не двигателя; для этих кривых

Ра^ Р<р Гя—параметры потока продуктов сгорания в выходном 
сечении сопла;

Мд — число М потока в выходном сечении сопла;
Ха —коэффициент скорости потока в выходном сечении 

сопла;
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скорость потока продуктов сгорания в выходном сече­
нии сопла;

^ — диаметр критического и выходного сечений сопла.

Фиг. 4.28. Характер из­
менения параметров про. 
дуктов сгорания р, w 
и Т вдоль камеры сго­
рания порохового ракет­

ного двигателя.

Понятие о расчетном и нерасчетном режимах истечения
Режим истечения продуктов сгорания через сопло называется 

расчетным, если в процессе истечения газы расширяются до дав­
ления, равного давлению окружающей среды, т. с. если давление 
в потоке на срезе сопла ра равно давлению окружающей среды рп:

Ра ~Рп-

В практике часто встречаются случаи, когда ра-£Ри, причем 
ра>ри (режим работы с иедорасширеиием), либо ра<Срн (режим 
работы с перерасширеиием).

Режим работы двигателя с недорасширснием появляется в том 
случае, когда по каким-либо соображениям площадь выходного 
сечения сопла приходится делать меньше расчетной. При истече­
нии с недорасширением двигатель работает достаточно стабильно 
и устойчиво, и наблюдается лишь некоторая потеря тяги двигате­
ля из-за неполного расширения потока продуктов сгорания. Недо- 
расширение может происходить и в том случае, когда площадь 
выходного сечения сопла равна расчетной, но во время полета 
объекта давление меняется так, что с некоторого момента оио 
становится заметно меньше ра (взлет на большие высоты с силь­
ным разрежением атмосферы).

При режиме персрасширения газ расширяется до давления, 
меньшего, чем давление в окружающей среде. Это приводит к тому, 
что поток движется фактически из области пониженного давления 
в область с большим давлением. Эксперименты с соплами, перерас- 
ширяющимн газовый поток, показали1, что такое движение, про-

1 Г. Б. Син яре в, XL В. Добровольский, Жидкостные ракетные дви­
гатели, Оборонгиз, 1957.

129



тнворечащее на первый взгляд фвзическим представлеивям, может 
существовать. Однако возможность его существования ограничена 
сравнительно иизкнмв «сверхперепадамн», а само движение газа 
в сопле с перерасширением отличается большой неустойчивостью. 
Прн значительном перерасширении, когда ра/рн^0,34-0,5, виутрв

Фиг. 4.29. Снижение тяги двигателя при работе в режи­
ме перерасширения.

сопла могут появиться интенсивные скачки, резко нарушающие 
режим нормального разгона потока продуктов, так что в некото­
рых случаях не будет достигнута даже критическая скорость.

При работе с перерасширением тяга двигателя также может 
уменьшаться по сравнению с расчетной, причем в этом случае па­
дение тяги происходит за счет действия избыточного противодав­
ления иа части контура сопла (фиг. 4.29). В общем случае харак­

Фиг, 4. 30. Кривая относительного 
измерения тяги двигателя на твер­
дом топливе в зависимости от 

высоты полета ракеты Н.

тер изменения тяги двигателя при 
истечении газов с перерасширением 
по сравнению с тягой прн расчет­
ном истечении зависит от степени 
перерасширения и конфигурации 
сопла, причем за счет повышения 
скорости истечения при перерасши- 
ренин тяга двигателя несколько уве­
личивается, а из-за ра<рн и эффек­
та противодавления на стенке соп­
ла — снижается. Предсказать за­
ранее, каково будет в итоге суммар- 

иое изменение тяги, обычно трудно, так как оно определяется 
геометрией и баллистическими параметрами каждого конкретного 
двигателя.

Если сопло работает в режиме недорасширеиня, то прн умень­
шении внешнего давления (рн), например из-за изменения высоты 
полета, тяга двигателя обычно несколько возрастает (фиг. 4.30).

§ 6. РЕАКТИВНАЯ СИЛА И ЕДИНИЧНЫЙ ИМПУЛЬС ПОРОХОВОГО 
РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ

Вывод формулы реактивной силы
Для вывода формулы реактивной силы воспользуемся теоре­

мой механики о количестве движения. Согласно этой теореме изме­
нение количества движения любой изолированной механической 
системы равно импульсу снл, действующих в этой системе.
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В нашем случае (фиг. 4.31) в любой произвольный момент вре- 
меив / взолироваииая система, состоящая из ракеты и некоторого 
объема окружающего ее воздуха, будет характеризоваться коли­
чеством движения.

Kt=mv, 
где m— масса ракеты;

v — скорость полета ракеты (вектор).
Через промежуток времени А/ рассматриваемая система будет 

состоять уже из ракеты, окружающего воздуха и массы продуктов

Фиг. 4. 31. К выводу уравнения движения ракеты.

сгорания, выброшенных из сопла ракеты за АЛ Прн этом масса 
ракеты уменьшилась на Ат, а скорость ее движения возросла на 
Av. Если обозначить скорость продуктов сгорания да, то общее ко­
личество движения системы в последнем случае будет

= — Д/й) (v 4- Av) + Am (и —w).

Согласно теореме о количестве движеивя 
(Д X

г-] /
Д г

где импульс действующих на систему сил;
4-1 '

п
—сумма всех сил, проявляющихся в рассматриваемой 

t=f
системе;

д/С, —изменение количества движения системы.
В нашем случае

= Am) (т'4 Av) ; Дт (v —-да) —mv —
—mv — Amv 4- дг? 4~ vш
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или, пренебрегая величинами высшего порядка малости,

АК/ tn Av — Amw.

В соответствии с теоремой имеем

тМ — Amw =

_  п
Av Am — ХД 77 т-------- ------- ■ W= V # 

At At------------ '
i—1

или в дифференциальной форме 
_ л

dv dm — хи V7 т--------- -—X /? -, 
dt dt 1

_ dii dm — , XT 77 и

Г =- ]

Выражение (4.51) представляет собой дифференциальное 
уравнение движения тела переменной массы. Впервые это уравне­
ние было получено русским ученым И. В. Мещерским и опублико­
вано в его трудах по динамике точки переменной массы (1897 г.). 
Из (4. 51) видно, что уравнение движения тела переменной массы 
отличается от уравнения движения обычных твердых тел лишь 
тем, что в число внешних сил включается дополнительная 

dm -сила ---- w, характеризующая характер изменения массы тела ш 
dt

параметры относительного движения отброшенной массы. 
fl _

Рассмотрим подробнее^Яс Для выбранной системы в эту сум­

му входят: сила тяжести mg, сила тяги R^ и силы, обусловливае­
мые взаимодействием ракеты с набегающим воздушным потоком 
(аэродинамические силы М^рд):

Л

Представив аэродинамическую силу в виде

^аэрд ^р 4" ^тр “1 ^^проч’

где — равнодействующая сила давления, распределенного по 
корпусу ракеты;
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— равнодействующая сил аэродинамического трения;
~ равнодействующая прочих аэродинамических сил, 

получим уравнение движения ракеты в виде

т "+ms+R'+Rf “*”+ (4‘51)

Пусть теперь работающая ракета неподвижна (жестко закрепле­
на на стенде). Очевидно, что в этом случае

а = 0;
mg уравновешивается реакцией опоры стенда; ■
^ТР. Л^проч — О,

рарн

L*ti л 
Ро

Фиг. 4.32. Схема сил, действующих на ракету, закрепленную на 
стенде с работающим двигателем.

т. е. (4. 51') принимает вид
, тт , т; п—-то + /?7 + Л?р -0.

dt
Из фнг. 4. 32 видно, что вследствие симметрии корпуса ракеты 

давление почти по всему контуру ракеты уравновешивается и лишь 
на срезе сопла имеет место некоторая разность давлений, так что

Рр~ (Ра' ри)
где рп — давление продуктов истечения гга срезе сопла;

pti—противодавление окружающей среды на срезе сопла;
сга — площадь выходного сечения сопла.

Учитывая взаимное направление векторов w, и составляю­
щей (ра~Рн) На и считая положительным направление движения 
ракеты, получим

- 77 - (ра - рн) аа -О,at
откуда формула, определяющая тягу ракетного двигателя, будет:

, , dm , , .£>j= W^^-p^
dt 

или
5О, (4. 52)

где m^—dmidi — секундный расход вытекающих из двигателя 
газов.
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При расчетном режиме истечения ра = ра, и формула тягн прини­
мает вид

(4. 52')
Если обозначить

тсек
то для любого режима истечения тяга может быть представлена в 
едином виде:

Дт = ^сек^эф, (4.52 )

где да3ф — эффективная скорость истечения.
В расчетной практике удобно пользоваться формулой для рас­

чета Ri через давление в камере сгорания двигателя р0. Соответ­
ствующую зависимость легко напучить, если учесть, что согласно 
(4.27) ’

Действительно, подставив это выражение тсек в (4.52), получим

= «сеЛ + ( Ра “ Ри) ° а АР^™а ~ Ра°а =

~ lAwa + — Ур^ ~Р^а-
\ Ло акр /

Рассмотрим сумму в круглой скобке последнего соотношения. 
Здесь

k

Согласно (4. 49)
Ра __ 1_________ . Ра

k
PQ f 6—1 Рй(’ + 2 «0

но из (4. 43) следует, что

V скр / 
т. е.

Ра ,_ f (k °а \ 
ЛО_____ х скр '

(*- Мй),
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так что Awa зависит только от А и зя/вкр. В итоге видим, что

Ро °кр ' J скр / 
т. е.

= — Vo^Kp-

' °кр /

или, пренебрегая величиной рноа ввиду малости атмосферного 
давления по сравнению с рабочими давлениями в камере сгора­
ния,

W- (<53)
\ скр /

Коэффициент g (k, сга/<Ткр) называют коэффициентом реактив­
ной силы или коэффициентом Ланжевеиа. Числовые значения этого 
коэффициента для k = 1,25 и разных уширений сопла djd^ приве­
дены в табл. 4. 8.

Числовые значения теоретической величины коэффициента 
реактивной силы

Таблица 4.8

Уширение 1,0 1,2 1,4 1,6 1,8 2,0 2,2 2,4 2,6 2,8 3,0

$ = С (Дд/^кр) 1,25 1,38 1,46 1,51 1,56 1,60 1,62 1,64 1,67 1,68 1,70

Полный импульс реактивной силы и единичный импульс двигателя
Полным импульсом реактивной силы J называют интегральную 

характеристику кривой тяги двигателя по времени:

о
где г — время работы ракетного двигателя.

Если тяга двигателя примерно постоянна в течение всего вре­
мени работы двигателя, то

(4.54)
Величина полного импульса комплексно характеризует эффек­

тивность работы порохового ракетного двигателя с учетом уровня 
развиваемой им тяги и времени действия тяги на ракету.

Важнейшей характеристикой порохового ракетного двигателя 
принято считать величину, показывающую, какой импульс сооб­
щается ракете при сгорании в двигателе 1 кг пороха. Эта величина 
называется единичным импульсом:

. (4.55)

где о— полный вес порохового рабочего заряда.
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Выражая о через секундный расход пороховых газов (d = mCCKgr 
и учитывая (4.54), найдем

J __ Ri  R
« £«сек“

(4. 56)

Подставляя сюда значение R и получим эту формулу в 
развернутом виде

или
С-Р^-Р^а)

J_______1_ Рн qn

А /0 °кр
(4.56')

Используя это выражение и некоторые из приведенных выше 
зависимостей, можно показать, что

■К’эф 

g
(4.57)

Единичный импульс следует считать основным критерием оцен­
ки эффективности порохового ракетного двигателя. Чем выше его 
значение, тем эффективнее соответствующий двигатель.

Вывод формулы К. Э. Циолковского
Формулу К. Э. Циолковского легко получить из уравнения дви­

жения ракеты, если считать, что полет осуществляется при отсут­
ствии сопротивления движению ракеты н пренебречь воздействием 
на полет массовых сил. С этими допущениями уравнение движения 
ракеты упрощается до вида

dv dm — 
т —— = те» * 

di dt эф

или с учетом направлений векторов и и
dv
dt

dm-—— те.1 а di эф

и легко может быть проинтегрировано.
Действительно, разделив переменные, получим

. dm-&эф — ,
т

откуда

Д Д v = — да In — , 
^0

(4. 58')

где До£ — приращение скорости за счет работы ракетного двига­
теля (по сравнению с начальной скоростью);
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mt — масса ракеты, оставшаяся к моменту времени от на­
чальной массы ее то-

Максимальное приращение скорости при этом составит

ДЧпах= - ®эф to — (4. 58")т0

где — конечный вес ракеты, представляющий собой пассивный 
вес 7П;

/До — начальный вес ракеты (стартовый вес).
Отношение тк/^о характеризует совершенство конструктивно­

го выполнения ракеты н называется коэффициентом р[; ракеты:
Англах = -~^'эф to Цк.

Можно показать, что для многоступенчатой ракеты с последо­
вательно отделяющимися ступенями

^^mai ’ “ ~ ^эф to • ■ ■ Ик пС7)’

где дст — число рабочих ступеней-
Для пороховых ракетных снарядов формулу К. Э. Циолковско­

го принято записывать несколько иначе, используя
тк = 7п,

т. ек в виде
- —) (4.-58-)

X Чп/
или с учетом (4. 57)

V (4.59)
X Чи /

Зависимость тяги и единичного импульса от конструктивных 
особенностей и баллистических характеристик двигателя

В самом общем виде тяга ракетного двигателя определяется 
соотношением

причем было показано, что

Га ~а
Го скр

Таким образом, тяга полностью определяется величиной рабо­
чего давления в камере сгорания двигателя, составом н свойства­
ми газообразных продуктов сгорания пороха (k) н конструктивны­
ми особенностями двигателя, особенно соотношением площадей 
выходного и критического сечений сопла; некоторое влияние на 
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тягу оказывают параметры окружающей среды (рн). Однако если 
окружающей средой является атмосфера, то

К?/™2

и при давлениях в камере сгорания порохового ракетного двигате­
ля ро^бО-4-100 kzicm2 этим влиянием можно пренебречь.

При выбранном рабочем давлении, фиксированном и оп­
ределенном порохе тяга порохового ракетного двигателя является 
однозначной функцией Оа/оКр- В практике проектирования вместо 
отношения площадей ца/окр чаще пользуются отношением диамет­

ров соответствующих сече­
ний, называя его уширением 
сопла;

f da 
С =------- ,

^кр

т. е. при оговоренных выше 
условиях тяга двигателя це­
ликом определяется ушире­
нием сопла.

Теоретическая зависи­
мость R=R(da/dK?), опреде­
ляемая зависимостью |= 

?тся на практике лишь при
малых уширениях. Прн больших уширениях нз-за потерь в соп­
ле и некоторых вторичных эффектов истечения наблюдается 
менее интенсивный по сравнению с теоретическим рост тяги с уве­
личением djd^ н даже некоторое снижение ее величины при 
(^а/^кр)>(йхМкр)пред. Ориентировочная зависимость коэффициен- 
та Ланжевена от уширения сопла для условий реального истече­
ния представлена на фнг. 4.33. Из приведенной на этой фигуре 
кривой видно, что

---- 1------ 1-----
Теоретическая 

кривая

1.15
# Реальные кривые 
для разных двигателей'

№ 1Р 1.5 25

Фиг. 4. Зз. Характер реальной 
МОСТИ g = g (б?о/йГкр).

= | (da/d^) (см. табл. 4, 7),

ЭД

зависи-

О
№

—'J =2-5-3
^кр /пред

н максимальная величина коэффициента Ланжевена не превосхо­
дит

£mai= 1,4-i- 1,55.

Из факторов, влияющих на величину удельного импульса, в пер­
вую очередь должны быть отмечены следующие:

1) уширение сопла djd^
2) давление в камере сгорания двигателя р0;
3) начальная температура порохового заряда и температура 

продуктов сгорания;
4) калорийность пороха Q ш(ж);
5) наличие разного рода потерь в двигателе и прежде всего в 

сопле н тепловых потерь в камере сгорания.
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Рассмотрим последовательно влияние на /1 каждого нз пере­
численных выше факторов.

Согласно (4.56)

Л »

и поскольку /псек от уширения сопла не зависит, то (djdxp) 
аналогична R^R (dafdHV). При этом сохраняют силу приведенные 
выше соображения относительно существования некоторых пре­
дельных уширений, при переходе за которые на практике наблю­
дается снижение расчетных параметров тяги и единичного импуль­
са. Зависимость единичного импульса от уширения неодинакова 
для разных значений рабочего давления в камере сгорания. С по­
вышением рабочего давления прирост импульса за счет увеличе­
ния уширения становится более заметным- Для примера в табл. 4.9 
приведен относительный прирост единичного импульса двига­
теля для разных давлений за счет увеличения уширения сопла с 
<т„/(Ткр“ 1,0 до ПаМкр=5,0 в одном случае и с сга/сГкр=1,0 до расчет­
ного (для каждого давления) в другом.

Относительный прирост единичного импульса в зависимости 
от уширения сопла для разных давлений в камере сгорания

Таблица 4. 9

| Давление в камере сгорания
100 •150 200

кг! см2

/1
—— % при ----- — 1 —~=5,0

J[ акр акр
26,8 27,8 28,2

! —— % При---- - = 1 ->-----  = 1--- -
У] °кр акр \ ^кp ' расч

29,0 32,1 33,6

Из табл. 4.9 видно, что при больших уширениях давление ска­
зывается сравнительно слабо на величине единичного импульса. 
Так, при da/di!p~2,24 увеличение рабочего давления со 100 до 
200 кг! см2 (т. е. вдвое) увеличивает значение единичного импульса 
всего на 1,4%. Такое приращение импульса практически не ком­
пенсирует даже увеличение веса двигателя, вызванное необходи­
мостью обеспечить прочность при повышенном давлении.

С другой стороны, увеличение уширения сопла с ^а/^кр = 2,24 
до расчетного увеличивает единичный импульс на 2,2% при ро = 
= 100 кг!см2, на 4,3% прн ро~ 150 кг/см2, на 5,4% при ро = 2ОО кг! см2.

Если учесть, что нз-за ограниченности угла раствора выходного 
конуса при увеличении ушнрення сопла приходится увеличивать 
его длину, то с ростом уширения вес двигателя (его сопловой части) 
будет расти, Прн этом эффективное приращение импульса соответ­
ственно снизится.
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Таким образом, с увеличением уширения сопла единичный им­
пульс двигателя растет лишь до некоторых предельных уширений, 
составляющих примерно

=2^-3.
\ ^кр/прсд

Дальнейшее уширение может привести к снижению единично­
го импульса двигателя. С ростом уширения сопла увеличивается 
вес соплового блока двигателя, так что при расчетах всегда необ­
ходимо оценивать эффективное приращение импульса, а не абсо­
лютное.

Остановимся несколько подробнее на зависимости единичного 
импульса от давления. Согласно (4.56Л) при сга/Цкр = const 

/1 — constj —|-
СОПЗЦ

Ра
т, е. с увеличением давления в камере сгорания импульс у/ растет, 
достигая при максимального значения:

(/j)max Д •

Для одного из двигателей значения /j для разных рабочих дав­
лений, вычисленные по (4, 56'), составляли:

/,=215 кгсек]кг при ро = 5О кг 1см2
Л =220 „ „ = 100 „
Д = 223 „ „ ро=2ОО „
Д =225 „ „ = 500 „

однако стендовые испытания этого двигателя показали, что истин­
ная зависимость единичного импульса от давления несколько сла­
бее, причем средние значения измеренных на опыте импульсов 
были:

/1 = 196 кгееккг при ро=7О кгрм2 ]
/,=200 „ „ р0=100 „ I d

i -Д“- = 1 42
/^202,4 , „ |
Д = 202,5 „ „ ро-=25О п j

Отсюда видно, что начиная с р0= 150 кгкм2 двигатель имел 
единичный импульс, практически не зависящий от рабочего давле­
ния в камере сгорания.

Таким образом, с увеличением рабочего давления в камере сго­
рания единичный импульс порохового ракетного двигателя увели­
чивается. На практике установлено, что для каждой конструкции 
двигателя существует некоторое максимальное значение (уДтах, 
так что никакие изменения давления не могут обеспечить

/]> (/1) max-
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Снова следует обратить внимание на то, что с повышением дав­
ления в камере сгорания увеличивается конструктивный вес дви­
гателя за счет увеличения толщины стенок камеры так, что необ­
ходимо каждый раз учитывать не теоретическое, а эффективное 
приращение импульса с учетом потерь на дополнительный вес.

С ростом начальной температуры С заряда единичный импульс 
двигателя увеличивается, так как при этом растет запас физичес­
кого тепла, содержащегося в порохе и высвобождаемого по мере 
горения заряда, и наблюдаются такие изменения остальных пара­
метров внутренней баллистики двигателя, которые приводят 
к увеличению единичного импульса (рост давления в двигателе, 
уменьшение времени работы и т. д.).

Характер влияния начальной температуры заряда на единич­
ный импульс виден из примера, приведенного в табл, 4,10,

Зависимость единичного импульса двигателя от начальной 
температуры заряда в интервале±50 °C

Таблица 4.10

4-50 +30 — 15 0 -30 —40 -50

ji кг сек/кг 205,9 202, S 201,3 199,6 199,2 196,6 195,6

Как видно из приведенных данных, в интервале температур 
+503 С единичный импульс может изменяться примерно на 5% 
относительно своего значения при ^ = + 15° С.

Температура газов влияет на единичный импульс постольку, по­
скольку она определяет коэффициент истечения 

а единичный импульс

• _ 1 /У Ры \
J1 " ; ~ Ь\ Ро скр / 

т. е.
■ _ А —

1 т(Л) \ Ро акр /

Трудность тепловой защиты двигателей с высокой температу­
рой в камере сгорания и снижение прочностных характеристик 
конструктивных материалов с повышением температуры ограничи­
вают допустимую температуру продуктов сгорания. Поэтому по­
вышение температуры газов как путь увеличения единичного им­
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пульса двигателя нежелательно и вопрос о количественной зависи­
мости (ДГ) здесь не рассматривается.

Поскольку
Qoj (ж)

И

— Л _ са
¥ (*) \ Ро Зкр /

формально единичный импульс пропорционален VQw(mo- На практике 
эта зависимость сказывается слабее и выражается пропорциональ- 

3______ 4 ______
костью корню и даже V Qицж)-
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Глава V
ПРОЕКТИРОВАНИЕ ДВИГАТЕЛЯ ПОРОХОВОГО РАКЕТНОГО 

СНАРЯДА

§ 1. ВЫБОР КОНСТРУКТИВНОЙ СХЕМЫ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ 
И МАТЕРИАЛА ТРУБЫ

Двигатель порохового ракетного снаряда состоит, как правило, 
из корпуса камеры сгорания и некоторых дополнительных элемен­
тов, основными из которых являются сопловой блок и переднее 
переходное дно, соединяющее камеру с боевой частью снаряда 
(фиг. 5. 1). Камера сгорания предназначается для размещения в

Фиг. 5. I. Конструкция двигателя порохового ракетного снаряда, 
/—дна переднее переходное, 2—корпус пиросвечи воспламенителя, 3—фик­
сатор положения шашки, 4—труба камеры сгорания, 5—диафрагма,

6—сопловой блок.

ней рабочего заряда твердого топлива, воспламенителя, системы 
зажигания и т. д., а также для обеспечения нормальных условий 
горения топлива во время работы двигателя.

Конструктивно корпус камеры сгорания обычно выполняется 
в виде цилиндрической трубы. Иногда встречаются конструкции 
иного типа, однако изготовление и сборка их представляют, как 
правило, значительные трудности, и поэтому такие камеры приме­
няются сравнительно редко. Некоторые из вариантов конструктив­
ного выполнения камер сгорания приведены на фиг. 5.2. Сравни­
тельная опенка приведенных на фиг. 5.2 типовых схем камер сго­
рания показывает, что принципиального различия между ними иет; 
камеры отличаются друг от друга только местом расположения 
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соединительной резьбы (снаружи — фиг. 5. 2, а, внутри — 5. 2, б) н 
конструкцией резьбового участка. Следует отметить, что если сна­
ряд выполняется не на резьбовых соединениях, а на каких-либо 
других (сварка, склеивание, посадка с иатягом и т.п.), схема ка­
меры сгорания остается прежней и только резьбовой участок за­
меняется другим, соответствующим данному соединению.

Вариант трубы камеры сгорания следует выбирать прежде все­
го из тех соображений, чтобы в совокупности с указанными выше 
двумя сопрягающимися с трубой деталями образовывалось проч-

Фиг. 5.2. Типовые конструктивные схемы камеры сгорания двигателя.
Тр — длина резьбовой части; 5 — толщина стенки; Da, с/вН — диаметр наружный н внут­

ренний; — диаметр резьбы; Отах — максимальный диаметр.

ное соединение, обеспечивающее исраскрытие стыка и герметич­
ность полости камеры в условиях высоких давлений и температур, 
имеющих место в работающем пороховом ракетном двигателе. 
Важным критерием оценки конструктивной схемы камеры сгора­
ния являются требования технологичности с ориентировкой на ус­
ловия изготовления детали в массовом производстве. С этой точки 
зрения, например, варианты трубы с внутренней резьбой менее 
желательны, поскольку для них:

— обработка камеры изнутри представляет известные трудно­
сти, особенно при наличии поднутрения;

— получение качественной резьбы на деталях малых калибров 
затруднено.

Наконец, следует указать еще на то, что конфигурация внут­
ренней полости камеры влияет на параметр х двигателя, о чем 
подробнее сказано ниже.
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Весьма важным моментом проектирования камеры сгорания, 
помимо выбора варианта конструктивной схемы, является вопрос 
о материале корпуса двигателя. При. выборе материала следует 
помнить, что при работе двигателя возможны Мгновенные выбросы 
давления в начале и конце горения порохового заряда, особенно в 
процессе отработки снаряда. Отсюда одной из важнейших харак­
теристик материала стенки камеры сгорания следует считать удар­
ную вязкость, которая должна быть достаточно высокой во всем
температурном интервале, заданном для двигателя. 

Снаряды периода второй мировой
войны изготовлялись, как правило, из 
нелегированных конструкционных ста­
лей. Эти стали по характеристикам удов­
летворяют всем требованиям к материа­
лу камеры сгорания, но имеют сравни­
тельно низкие механические свойства. 
В связи с этим требования прочности за­
ставляли выполнять камеру сгорания 
сравнительно толстостенной, что увели­
чивало конструктивный вес снаряда, сни­
жая максимальную скорость и дальность 
его полета.

Более целесообразно использовать 

Фиг. 5.3. Зависимость 
ударной вязкости от тем­
пературы Т° С для стали 
с провалом ап кгм^см2 на

для камер сгорания низколегированные низких температурах, 
стали повышенной прочности. Этн стали 
позволяют значительно облегчить ракетный двигатель при незна­
чительном удорожании его.

У сталей с более сложным легированием могут наблюдаться 
провалы ударной вязкости при низких температурах (фиг. 5.3), 
кроме того, технология изготовления деталей из таких сталей обыч­
но сравнительно сложна, поэтому их применяют редко.

Для двигателей, работающих на высококалорийных порохах 
или в течение длительного времени, стенки камеры сгорания по­
крывают специальными термоизолирующими составами. Иногда 
термопокрытие вводят просто, чтобы снизить конструктивный вес 
снаряда, так как за счет изолирования стенки от воздействия 
высокой температуры удается снять в ней температурные на­
пряжения и тем самым снизить потребную толщину стенки. Хорошо 
известный немецкий зенитный снаряд «Тайфун-П» работал на по­
рохе обычной калорийности Q^jk) — 800--850 кк.ал[к.г в течение 
1,5 сек. Однако стенки камеры сгорания этого снаряда были по­
крыты двумя слоями термоизоляции, что позволило снизить их 
толщину до 6 = 2,0 мм и при такой толщине гарантировать сохра­
нение прочности камеры для рабочего давления ртах=130 атм. 
Контрольные сжигания двигателей снаряда «Тайфун-П» без тер­
мопокрытия сопровождались разрушением камеры сгорания. Для 
сохранения прочности камеры приходилось увеличивать толщину 
стенки более чем вдвое. При этом вес двигателя тоже почти удваи­
вался, что приводило к снижению максимальной скорости снаряда 
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до 870—920 м/сек, тогда как снаряд с термопокрытием и 6=2,0 мм 
имел Umax=1500 м/сек.

В настоящее время весьма широкое применение в ракетной 
технике и в том числе ракетном двигателестроенин находят новые 
конструкционные материалы типа пластмасс и среди них в первую 
очередь— различные стеклопластики.

Стеклопластики представляют собой композиции, состоящие из 
армирующего высокопрочного наполнителя и полимеризирующе­
гося связующего, в котором этот наполнитель распределен. В кон* 
струкционных стеклопластиках в качестве наполнителя наиболее 
часто используют стеклянные волокна и нити или стеклоткань. При 
этом в зависимости от требований к материалу и условий работы 
детали основой связующего служат различные синтетические 
смолы, например эпоксидные, фенольные, специальные полиэфир­
ные н др.

Конструкционные стеклопластики характеризуются весьма вы­
сокой удельной весовой прочностью. Так, например, иа основе 
стеклоткани и связующего на эпоксидной смоле можно получить 
материалы с со> = 4000—4500 кг/см2 и «„«=150 кгсм/см2 при удель­
ном весе ^ = 1,7“ 1,8 г/см3, Сравнительная удельная весовая проч­
ность стеклопластиков по отношению к некоторым другим конст­
рукционным материалам может быть проиллюстрирована следу­
ющими цифрами1:

1 Ю. Я. Вайнтрауб, Стеклопластики и возможность их применения в 
производстве вооружения (по зарубежным материалам). НТИ, 1959.

легированная сталь......................    . 9С0 (°^~7000 кг^см2)
термообработаииая легированная сталь' .... 1800 14000 кг/см2)
высокопрочная легированная сталь................... 2000 (ар^=16000 кг1смд
высокопрочный сплав иа основе алюминия . . 2100 6 000 кг/см2)
титановый сплав...................................................... 2800 (ар^13000 кг1см2)
пластмасса из стекловолокна с обычной пропит­

кой ...............................■......................................... 2150 (ар^3 85О кг/см2)
пластмасса из стекловолокна со специальной

пропиткой................................................................. 2950 250 кг/см-)
(ар—разрушающее напряжение растяжения)

Обладая высокой удельной весовой прочностью, стеклопластики 
имеют чрезвычайно низкую теплопроводность а«=0,002 кал/см X 
Херад • сек (астали^ОД кал/см . град • сек; аалюм=0,4 кал/см • 
град • сек) и поэтому являются одновременно конструкционными 

и термоизолирующими материалами, удовлетворительно работая в 
условиях кратковременного действия температур порядка 
2000—2500^ С.

Приведем несколько примеров применения пластических масс 
в конструкции ракетных снарядов:
— на снаряде «Найк-Геркулес» и некоторых других снарядах-пере- 
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хватчнках США установлена боевая часть, корпус которой изготов­
лен из стеклотекстолита (фирма Aerojet — General);

— крестообразное крыло противотанкового ракетного снаряда 
«Виккерс 891» (Англия) выполнено из стеклопластика;

— на зенитном снаряде флота США «Тэлос» установлены ста­
билизаторы из стеклотекстолита;

— фирма Contravers совместно с фирмой Eriicon В. (Швейца­
рия) разработала модель 56 снаряда класса «земля—воздух» 
RSC-1, корпус двигателя которого изготовлен из стекловолокна, 
пропитанного специальным органическим клеевым составом;

— фирма Reinhold (США) спроектировала, разработала и 
запустила в опытное производство артиллерийский ракетный сна­
ряд с двигателем твердого топлива, полностью изготовленный из 
пластмасс;

— наконец, внутренняя термоизоляция корпуса двигателя твер­
дого топлива антиракеты «Найк-Зевс», работающего в течение 
60 сек., представляет собой футеровку из стеклотекстолита.

Детали ракетного снаряда могут быть изготовлены из стекло­
пластиков путем намотки (носовой обтекатель, корпус камеры сго­
рания, сопло) или прессования (переходные донья, диафрагменная 
решетка, сопло, стабилизаторы).

При использовании метода намотки стеклоткань (или ленточку 
из стеклянных нитей), пропитанную связующим составом, наматы­
вают в несколько слоев на специальную жесткую оправку. Оправ­
ку с нанесенным на иее материалом помещают в термостат, где 
происходит полимеризация связующего и отверждение материала. 
После требуемой выдержки в термостате оправку вынимают и 
снимают с нее готовое изделие.

Прессуют пластические массы в специальных подогреваемых 
пресс-формах. Полимеризация связующего происходит во время 
выдержки детали в закрытой пресс-форме.

При проектировании деталей из стеклопластиков следует иметь 
в виду, что отдельные наиболее опасные сечения детали могут быть 
усилены введением в конструкцию детали стальной арматуры.

С другой стороны, найдены пути, позволяющие в ближайшем 
будущем существенно повысить прочность самих стеклопластиков. 
Одним нз таких путей являются попытки увеличить адгезию свя­
зующего к стеклянному волокну, например, предварительной об­
работкой наполнителя специальными кремнийорганнческими сое­
динениями. Эти соединения способны образовывать химические 
связи как со стеклом, так и со смолами, входящими в состав свя­
зующего. В итоге стеклопластик становится более монолитным и 
прочность его возрастает.

Другим путем являются попытки использовать более высоко­
прочный наполнитель — кварцевые волокна и др. Здесь прочность 
повышается лишь в конструкциях, где основная нагрузка передает­
ся на наполнитель.

Примерами конструкционных стеклопластиков могут служить 
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широко распространенные в ракетостроении США материалы — 
рокетон, миссайлон, орбитон и некоторые другие Ч

§ 2. ВЫБОР СХЕМЫ СОЕДИНЕНИЯ РАКЕТНОЙ ЧАСТИ СНАРЯДА 
С БОЕВОЙ ЧАСТЬЮ И СОПЛОВЫМ БЛОКОМ

Соединять ракетную часть снаряда с боевой можно либо непо­
средственно, либо при помощи переходного элемента — переднего 
дна.

Непосредственное соединение возможно в том случае, когда 
либо у боевой части имеется дно (фиг. 5. 4, а), либо труба камеры 
сгорания глухая (фиг. 5.4,6). Из двух схем, возможных для слу­

тТцп
Рmax ' ” ffт т-

=Г1ТГПГПШ
“ " Р max

t ИН1НН1

Фиг. 5.4. Конструктивные варианты соединения 
боевой и ракетной частей снаряда без использо­

вания переходного дна.
рп—давление от снаряжения.

2)

чая, когда боевая часть снаряда имеет дно, лучше при прочих рав­
ных условиях выбирать первую. Эта схема обеспечивает нераскры­
тые стыка под действием высокого давления в камере сгорания, 
растягивающего камеру по окружности, так как распирающие уси­
лия на конце трубы воспринимаются жестким элементом боевой 
части. Вообще говоря, выполнение боевой части с глухим дном са­
мо по себе имеет ряд существенных недостатков (трудность ме­
ханической обработки внутренней полости камеры, невозможность 
использования прогрессивных методов снаряжения и т. д.) и по­
этому допускается лишь в необходимых случаях.

Из двух других схем целесообразнее использовать вторую. Не­
достатками первой схемы по сравнению со второй в этом случае 
являются:

— давление от снаряжения (рл), возникающее в момент уда­
ра снаряда о преграду и распирающее стенки боевой части, во 
втором случае воспринимается жестким буртом корпуса камеры 
сгорания, так что раскрытие стыка в момент удара и возможность 
преждевременного разрыва полностью предотвращаются;

— при обработке деталей в производстве добиться полного со­
ответствия очертаний по внутреннему контуру камеры и головки

1 Ю. Я. Вайнтрауб, Стеклопластики и возможность их применения 
производстве вооружения (по зарубежным материалам). НТИ, 1959.
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технологически весьма трудно. На практике всегда будет несогла­
сование размеров деталей д' (фиг. 5.5), что затрудняет качествен­
ное снаряжение боевой части и не дает возможности использовать, 
например, футлярный метод снаряжения, отличающийся большими 
достоинствами;

Фиг. 5.5. Сравнение двух схем соединения боевой части снаряда с ракетной.

— прокладка, обеспечивающая выбор зазора Д между дном и 
головной частью, имеет в первом случае вид узкого кольца 
(фиг. 5.5), Прн свинчивании деталей эта прокладка легко де­
формируется и не выполняет своего назначения.

Анализ возможных типов соединения боевой и ракетной частей 
позволяет сделать вывод, что при соединении их с помощью пере­
ходного дна из всех возможных конструктивных схем (фиг. 5. 6) 
с точки зрения прочности и плотности стыка наилучшим следует 
считать вариант, когда соединяемые детали охватываются элемен­
тами конструкции дна (фиг. 5. 6, г). Другие соединения могут при­
меняться только в тех случаях, когда это вызывается какой-либо 
необходимостью и только при условии, что прочность узла и герме­
тичность стыка будут при этом обеспечены.

Фиг. 5.6. Конструктивные варианты соединения боевой и ракет­
ной частей снаряда при помощи переходного дна.

Все сказанное об узле соединения боевой части с ракетной в 
равной степени относится и ко второму узлу, где ракетная часть 
соединяется с сопловым блоком. И здесь наиболее выгодным сле­
дует считать вариант соединения, когда камера сгорания охваты­
вается крышкой-соплом. Следует лишь иметь в виду, что к этому 
соединению предъявляются повышенные требования, так как соп­
ловая часть двигателя подвержена более значительному воздейст­
вию температуры.
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§ 3. РАСЧЕТ ОСНОВНЫХ ДЕТАЛЕЙ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ НА ПРОЧНОСТЬ

Корпус камеры сгорания. Основной несущей де 
талью камеры сгорания является ее цилиндрический корпус. Кор 
пус камеры сгорания находится под воздействием давления ррасч

лшшшшшпш
~ W,

цпшшшшлпш

^■ср ч

^расч
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• ^раеч ' 
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Фиг. 5.7. Расчетная схема нагрузки для проверки прочности 
средней части трубы камеры сгорания.

равномерно распределенного по внутренней поверхности, и осевой 
растягивающей силы, появляющейся за счет воздействия давление 
па боковые крышки камеры сгорания. Для расчета средней части 
цилиндра корпуса можно пользоваться соотношениями безмомент- 
ной теории оболочек, пренебрегая эффектом краевого изгиба и ис 
пользуя расчетную схему нагрузки, представленную на фиг. 5. 7.

Фиг. 5.8. Схема распределения главных напряжений, 
действующих в стенке трубы камеры сгорания.

Под действием этой нагрузки в стенке камеры сгорания возии 
кает поле напряжений, каждая точка которого характеризуется 
в общем случае тремя напряжениями (фиг. 5.8): окружным os, 
радиальным Or, осевым
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Найдем соотношения, определяющие эти напряжения через 
конструктивные размеры камеры сгорания и характеристики ма­
териала корпуса.

Для определения ое рассмотрим равновесие части цилиндра, 
вырезанной двумя меридиональными и экваториальным сечения­
ми (фиг. 5.9). Поскольку стенку камеры сгорания можно считать 
тонкой, положим, что напряжение сг0 постоянно по толщине стен-

Фиг. 5.9. Напряжения в стенке камеры 
сгорания.

ни и равномерно распределено в ней. При таком предположении 
уравнение равновесия вырезанной части в проекции на XX будет

□гДД—рря^вв1=О, (Z —длина двигателя) (5.1)

где равнодействующая от сил давления найдена с использованием 
известной теоремы о равнодействующей сил давления в заданном 
направлении: равнодействующая сил давления, равномерно рас­
пределенного по некоторому контуру, в заданном направлении рав­
но произведению давления на проекцию замыкающей этого кон­
тура на заданное направление (фиг. 5. 10):

k = р* (ДВ)кк = р*, АВ sin %=р* СВ.

Из уравнения (5. 1) получим

^Р^ (5- 1')

или через калибр снаряда d

Ч-РкА^ ОТ")
поскольку

d=(Zbh-J-26.
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Напряжения crz возникают в поперечном сеченни трубы за счет 
растягивающего осевого усилия. Из схемы сил (см. фиг. 5. 7) вид­
но, что на камеру в продольном направлении действуют две силы:

Ррасч иа переднее переходное дно;

Ррасч “т-------- ^Ррасч%) — иа крышку-сопло (коэффициент Лаи-
жевена £ учитывает перераспределение давления по 
крышке-соплу при истечении газов через сопло).

Фиг 5. 10- К расчету 
равнодействующей от 
сил внутреннего давле­

ния ррасч.

Если иа тело в противоположном на­
правлении действуют две неравные силы, 
тело будет перемещаться и растяги­
ваться. Прн этом растягивающей будет 
наименьшая из действующих сил, а дви­
жущей — разность действующих сил. 
Применительно к нашему случаю полу­
чим, что камера сгорания будет растяги­
ваться силой

Pl Ррасч (5. 2)

и перемещаться под действием силы

р*—давление, действую­
щее но контуру АВ, а—угол 
между замыкающей конту­
ра и заданным направле­

нием КК.

Ррасч
4

^Ррасч

''Ррасч^кр

— сила ТЯГИ .

Под действием силы pi в поперечном сечении камеры появятся 
напряжения, равные (по определению напряжения)

Драсч I . ’ £акр—а----’

_ ^вн—^кр
-Рр»« '

где (/ — внешний диаметр трубы камеры сгорания; 
^-диаметр критического сечения сопла.

(5.3)
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Наконец, относительно напряжения щ нетрудно заметить, что 
на внутренней поверхности камеры это напряжение имеет наиболь­
шее значение

°ГХ=-РрасЧ (5.4)
и уменьшается до 

О (вернее до аг=рн) 
на наружной (свободной) поверхности трубы (рн — наружное 
давление).

Таким образом, все три главных напряжения, возникающие в 
стенке камеры сгорания под действием внутреннего давления, най­
дены:

Драсч^вн

_ —^кр } (5.5)

-max — — „ г грасч*
Сравнение алгебраических величин напряжений ав» Oz и 

показывает, что в терминах главных напряжений наибольшим из 
инх — О] — является, как правило, напряжение ое, а наимень­
шим— Оз — напряжение оп даже если оно принимает свое макси­
мальное значение.

Прочностной расчет заключается в последовательном решении 
двух основных задач. Первая из иих — конструктивный расчет — 
сводится к ориентировочному определению толщины стенки 6, ко­
торая при выбранном материале детали (известном о&) должна 
обеспечивать с запасом £ сохранение прочности конструкции при 
нагружении ее давлением ррасч. При решении этой задачи учиты­
вают обычно только наибольшее из действующих напряжений 
(в нашем случае erg) и определяют необходимую толщину из усло­
вия

I

Подставляя сюда значения сто из (5. 1") 
d — 25 1

Ррасч 28 < ,

найдем 6 равным

Величина рРаСч, входящая в формулу, вычисляется как
г г шах

Ррасч ^2 Рл. Р ’ 
тят 

(5. 6)

(5. 7)
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где коэффициенты k\ и &2 учитывают регламентированные до­
пуски на разброс давления для порохов разных партий и выброс 
давления при воспламенении заряда;
^+?max —максимальное давление, рассчитанное по уравнению 

баланса для крайней положительной температуры из 
заданного в ТТЗ температурного интервала.

Определение толщины стенки по (5. 6) позволяет оценить вес 
конструкции двигателя qK. Прн этом может быть использована 
ориентировочная зависимость

?t = /; = 1.3 -(</- 26)2)

пли после преобразований
(rf6—62)4 (5.8)

где Y — удельный вес материала трубы;
d— калибр снаряда;

6 — толщина стенки двигателя.
Если q* (в кг) не укладывается в пределах допустимого по ТТЗ 

веса двигателя, приходится заменять материал более прочным или 
пересматривать внутреннюю баллистику двигателя, подгоняя дви­
гатель по весу в требуемые пределы.

После корректировки величины 6 решают вторую задачу проч­
ностного расчета — поверочный расчет. В поверочном расчете 
оценивают истинное напряженное состояние в опасной точке 
стенки камеры и определяют реальный запас прочности конструк­
ции. При принятых допущениях относительно характера распреде­
ления напряжений по толщине стеикн опасной будет точка, лежа­
щая на внутренней поверхности трубы с главными напряжениями:

d— 28
OS Ррасч п. ’

аЗ=аГХ=-РраСЧ-

В случае многоосного напряженного состояния для суждения 
о прочности детали в опасной точке пользуются понятием эквива­
лентного напряжения оэкв. Под эквивалентным понимают услов­
ное напряжение растяжения, действие которого в данной точке вы­
зывает такое же напряженное состояние в ней, как и действие 
истинных главных напряжений. Такое определение эквивалентного 
напряжения позволяет записать условия прочности детали со 
сложным напряженным состоянием в виде

1
°SKB и
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а истинный запас прочности определять как отношение этих нап­
ряжений:

°экв

Для расчета эквивалентного напряжения необходимо знать, 
какой фактор напряженного или деформированного состояния яв­
ляется определяющим для разрушения детали. До сих пор природа 
разрушения различных материалов и деталей из них изучена недо­
статочно, чтобы можно было обоснованно искать какое-то эквива­
лентное состояние и соответствующее ему условное эквивалентное 
напряжение- Существуют лишь отдельные гипотезы на этот счет, 
которые называют теориями прочности.

Для материалов типа вязких сталей хорошее совпадение рас­
чета и эксперимента имеет место при использовании так называе­
мой теории прочности предельных касательных напряжений, сог­
ласно которой

(5-9') 

нлн теории прочности предельной энергии формоизменения, по 
которой

а9кв = У (С1 - + ( 32 - °з)2+ (°1 - °з)2’ (5- 9")

где о2, а3 —главные напряжения;
v — коэффициент, учитывающий некоторые свойства ма­

териала и для стали равный единице.
Вопросы, связанные с различными теориями прочности и рас­

четом эквивалентных напряжений, более подробно освещены в спе­
циальной литературе по этому вопросу и учебниках сопротивления 
материалов.

Поверочный расчет позволяет окончательно уточнить размер б, 
обеспечивающий требуемый запас прочности конструкции.

Если стеики камеры сгорания не имеют термоизолирующего 
покрытия, необходимо учитывать влияние температуры на проч­
ность двигателя. Это влияние сказывается прежде всего в появле­
нии в стенках камеры сгорания дополнительных напряжений, про­
порциональных величине перепада температуры на стенке. Эти 
напряжения называются температурными. В первом приближении 
можно считать, что температурные напряжения и напряжения от 
давления независимы, так что суммарные напряжения можно 
искать как

где Oj—суммарное напряжение, определяемое действием температуры 
и давления;

а₽ —составляющая напряжения, учитывающая влияние только 
давления;
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of—составляющая напряжения, учитывающая влияние только 
температуры.

Составляющие можно рассчитывать по формулам (5.5).
Температурные напряжения of зависят главным образом от 

перепада температуры на стенке двигателя и геометрических ха­
рактеристик поперечного сечеиия трубы. Формулы для расчета 
температурных напряжений имеют вид

d ]

I — [Л I
Щ ^ 5) } (5.10)

= f3 (u, d, 8), ।

где E~ модуль упругости материала стенки;
а — коэффициент теплопроводности материала стеики;
р — коэффициент Пуассона;

fi (^Л), fi (р1, d, 3) и /3 (р, d, 8) — некоторые функции, учитывающие 
влияние на температурные напряжения геометрических ха­
рактеристик сечеиия трубы;

ДГтах — расчетный перепад температуры на стенке двигателя.
Одним из наиболее сложных вопросов, связанных с расчетом 

температурных напряжений, является определение температурного 
перепада

A^max= (^вн 7н)тах, 

где TSH = T (/)—переменная по времени температура металла на 
внутренней поверхности трубы;

Тп = Т (/)— переменная по времени температура металла на 
наружной (внешней) поверхности трубы.

Чтобы выбрать расчетное ДГщах, надо зиать, как меняется по 
времени температура на границах стенки. Характер изменения 
TBH = T(t) и Tv = T(t) зависит от температуры в камере сгорания 
и некоторых физических характеристик потока продуктов сгора­
ния, движущихся вдоль внутренней стенки двигателя, от толщины 
и теплопроводных свойств стенки и, наконец, от параметров пото­
ка, обтекающего наружную стенку трубы. Пусть в начальный мо­
мент времени работы ракетного двигателя температура его стенки 
составляла 7qt . Тогда в процессе горения пороха часть тепла за 
счет излучения и конвекции будет передаваться от горячих про­
дуктов сгорания (Тп-с =2200° К) к «холодной» (Т^т<3/П'с) стенке. 
Поток тепла будет восприниматься внутренней поверхностью стен­
ки двигателя. Тепло, поглощенное стенкой, станет частично накап­
ливаться в слоях металла, прилегающих к внутренней границе 
трубы, и частично передаваться наружным слоям металла. За счет 
накапливания тепла температура внутренних слоев будет быстро 
расти, стремясь в пределе к температуре продуктов сгорания 7П-С. 
Передача тепла к наружным слоям металла приведет в свою оче­
редь к повышению температуры этих слоев. С ростом температуры 
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наружной границы стенки часть тепла начнет излучаться во внеш­
ний поток, омывающий двигатель. Скорость роста температуры внут­
ренней и наружной стенок, как и распределение температуры в се­
чении стенки, определяются соотношеинем процессов теплопогло- 
щения и теплопроводности, свойствами материала стенки, излуче­
нием тепла во внешнюю среду и некоторыми другими факторами.

Решение задачи о нестационарном нагреве стенки сравни­
тельно сложно и поэтому не приводится. Характер изменения тем­
пературного поля стенки по времени иллюстрируется фиг. 5. 11.

С учетом температурных напряжений напряженное состояние 
■опасной точки трубы будет характеризоваться суммарными напря­
жениями:

s I гдт'пду , d ) (511)

е=— + ^S). )

где с*} о J —суммарные напряжения, причем, индексы напряжений 
распределятся, как и прежде:

Нагрев стенки приводит не толь­
ко к появлению дополнительных на­
пряжений. Важно не упускать нз 
вида и то, что с изменением тем­
пературы стеики меняется допус­
каемое для данного материала на­
пряжение. В связи с этим в расчет 
необходимо вводить не стандартное 
значение аь, а величину (съ)т, оп­
ределенную для некоторой средней 
температуры стенки двигателя.

С учетом температурных напря­
жений н снижения допускаемого 
напряжения при нагреве стенки 
формула для конструктивного рас­
чета принимает вид

Фиг. 5. Н. Изменение температур­
ного поля при нестационарном 
нагреве стенки камеры сгорания 
порохового ракетного двигателя. 
pH. pH. рн _ давлеине, плотность 
л температура наружной среды; рП.с; 
рП.с н уп.с — соответственно давле­
ние, плотность и температура продуктов 
сгорания, .у, — тепловой ноток в стенку 
камеры сгорания; — тепловой поток 
в окружающую среду; Ад — тепло акку­

мулируемое стенкой.

/’расч'^

~Г 1 ~
2 Ррасч + „ °0

(5. 12)
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причем при сравнительно невысоких перепадах температуры Л7Ш^ 
(равномерном прогреве стенки) можно пользоваться упрощенным 
соотношением

.Ррасч (5.12')
2 ^Драсч +

Условие проверочного расчета принимает вид

Оэкв^ (въ) Т'

При равномерном прогреве стенки температурные составляю­
щие напряжений можно в первом приближении не учитывать и при 
расчете ОэКв.

Фиг. 5. 12. Выбор схемы для проверки прочности переходного 
дна камеры сгорания.

Переходное дно. Переходное дио соединяет камеру сго­
рания с боевой частью снаряда. Основной нагрузкой, действующей 
на эту деталь, является равномерно распределенное по дну давле­
ние Ррасч. Строго говоря, за расчетную схему для проверки проч­
ности этой детали необходимо принять защемленную по контуру 
круглую пластину, лежащую на упругом основании, которым 
является снаряжение боевой части снаряда (фиг. 5. 12, а). Однако 
при практических расчетах чаще пользуются упрощенной схемой 
(фиг. 5. 12,6), не учитывающей наличие упругого основания.

На фиг. 5. 13 показана схема сил и моментов, действующих на 
элемент круглой пластины и определяющих напряжения на гра­
нях этого элемента.

Не останавливаясь иа выводе, приведем окончательные форму­
лы для расчета напряжений, определяющих прочность детали. Эти 
формулы (для точек, лежащих на наружном контуре пластинки) 
имеют вид

3-max -—. .°. л вн 
' 16 Р₽асЧ 52 ’

__ Зи ^ЯН

16 РраСЧ '

(5.13)
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Конструктивный расчет 
а™х. Толщину стенки при 
да из соотношения

детали проводят по 
этом определяют через

напряжениям 
калибр снаря-

в виде

3 
А’расч

I ±
4-4 

С
ЗДрасч

(5.14)

Фиг. 5. 13. Схема нагружения элемента круглой
пластины.

(^^25)2  I
§2 С

х d 1

6 — текущий угол сечения; dr, d6 — размеры элементарной 
площадки в плоскости дна; й — высота площадки (толщина 
стенки); изгибающие моменты; eg — нормаль*

кые напряжения на гранях площадки.

Поскольку наличие в реальной конструкции упругой подушки 
Йй снимает часть действующей нагрузки, толщина стенки дна 6, 

определенная из (5. 14), будет гарантировать прочность детали. 
В связи с этим поверочный расчет для дна, как правило, не делают. 
Более того, можно подобрать такой коэффициент £<1, что и

d
2

будет обеспечивать прочность переходного дна.
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Для предварительной оценки величины д можно пользоваться 
зависимостью

(5.15)

В практике проектирования реактивных боеприпасов могут 
встречаться случаи, когда для увеличения жесткости дна или для 
некоторых других целей (улучшение дробления камеры сгорания 
при взрыве боевой части и т. д.) переходному дну придается вы­
гнутая форма. В этом случае прочностной расчет детали стано-

Фиг. 5. 14. Схема распределения расчетной 
нагрузки на стенки ракетного сопла.

^^вых~^гол Раств°Ра выходного раструба сопла.

внтся еще более громоздким. В первом приближении рассчитать 
потребную толщину стенки выгнутого дна можно по формулам 
(5. 14) и (5. 15), имея в виду, что величина д будет при этом опре­
делена с избытком.

Сопловой блок камеры сгорания. Сопловой блок 
может быть выполнен в виде крышкн-сопла или одного централь­
ного сопла.

На фиг. 5. 14 представлена схема нагрузки, действующей на 
стенкн одиночного сопла. Под действием составляющей этой на­
грузки стенки сопла растягиваются в радиальном направлении, 
в результате чего в них развиваются напряжения

за = cos а,
28,

где рг—статическое давление в i-ом сечении сопла (диаметр di).
Согласно элементарной теории сопла, это давление определяет­

ся из соотношения
а

где ро — давление в камере сгорания;
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Mf — число M потока в /-ом сечении, определяемое в свою оче­
редь величиной площади Z-го сечения Fh

*+1

Лф — площадь в критическом .сечении сопла.
В итоге для некоторого /-го сечения сопла минимальная тол­

щина стенки, обеспечивающая прочность детали с запасом проч­
ности определится как

(^вн)( Ррасч 1

Напряженные температурные условия в сопле, и особенно в 
районе критического сечения, приводят к тому, что стенки сопла 
делают толще, чем это требуется согласно (5. 16). Дополнительная 
масса металла увеличивает теплоотвод от внутренней поверхности 
профиля сопла, предотвращая перегрев и эрозию металла, вызы­
ваемую воздействием скоростного потока газа на перегретую 
стейку. При больших расходах и времени работы для предотвра­
щения разгара сопел используют специальные вставки критиче­
ского сечения, изготовляемые из графита, молибдена или других 
жароупорных материалов- В расширяющейся части сопла темпе­
ратура быстро падает и ее влияние на прочность стенок сопла 
можно уже не учитывать1.

1 G. Р. Sutton, Rocket Propulsion Elements, 1957.

При выполнении соплового блока в виде крышки-сопла толщи­
на детали определяется линейными размерами сопла и при этом 
гарантирует, как правило, прочность дна с многократным запасом 
(фиг. 5. 15, а). Прочность такой детали дополнительно можно не 
проверять. Даже прн сборном многосопельном блоке (фиг. 5, 15,6) 
толщину обычно в конце концов определяют из соображений кон­
структивного н технологического порядка, а не прочности. Для 
контроля можно иметь в виду, что дно будет прочным в многосо- 
пельиом блоке, если минимальная толщина детали не будет мень­
ше толщины переднего дна, рассчитанной по приведенным выше 
формулам.

Резьбовые соединения узлов камеры сго­
рания. Наиболее распространенным соединением камеры сгора­
ния снаряда с боевой частью и крышкой-соплом является резьбо­
вое. Резьба может оказаться слабым местом конструкции снаряда, 
особенно для снарядов турбореактивных, где вращение с большим 
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числом оборотов вызывает дополнительную нагрузку, резко сни­
жающую эффективность резьбового соединения.

На фиг. 5. 16 представлена схема нагрузки резьбового соеди­
нения, характерная для условий работы резьбы в конструкции ра-

Фиг. 5.15. К вопросу о проверке прочности крышки- 
сопла, выполненной в виде многосош’льного блока. 
3 < Б,, 35; 3,35 определены конструктивными и технологическими 

соображениями.

кетного снаряда. Основную нагрузку иа витки резьбы создает про­
дольная сила рц равная, как это было уже показано,

, Pl = — (^вн — <) ^Расч‘

Распирающая нагрузка р2 напряжений в резьбе не создает, од­
нако за счет этой силы уменьшается величина контактной поверх-

Фиг. 5.16. Схема нагрузки резьбового соединения каме­
ры сгорания с сопловым блоком.

Pi — продольная нагрузка: — внутренний диаметр резьбы;
d — диаметр резьбы; d — средник диаметр резьбы; — распи- р t-p
рающсе усилие, раскрывающее стык; s, а, й, / элементы профиля 

резьбы.
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ности витков и нарушается герметичность соединения; все это 
приводит к снижению прочности стыка, так что можно считать, 
что наличие р2 эквивалентно некоторому увеличению расчетной 
нагрузки рь что должно учитываться1 в расчетах. Для снижения 
нежелательного эффекта ухудшения прочностных характеристик 
стыка за счет действия рг детали обоих сборочных узлов часто
свинчиваются на суриковой замазке 
или специальных глетовых составах. 
При такой сборке плотность стыка за­
метно возрастает, и можно считать, 
что наличие рг не снижает прочность 
резьбового соединения.

Действие нагрузки pi вызывает из­
гиб, смятие и срез рабочих витков резь­
бы. Расчеты показывают, что опреде­
ляющими при этом будут изгибные на­
пряжения.

При расчете резьбы на изгиб пред­
полагают, что работа витка резьбы 
эквивалентна изгибу бруса, совпадаю­
щего по форме с профилем резьбы и 

Фиг. 5. 17, Расчетная схема 
проверки работы резьбы на 

изгиб,

заделанного по площади основания профиля (фиг. 5.17). Тогда, 
используя известные зависимости для изгиба бруса, получим 

_ М» *
' V Z ’

где ои —напряжение изгиба;
Л4Н —изгибающий момент;
W —момент сопротивления сечеиия изгибу;

sz=Zp— рабочая длина резьбы;
z — число рабочих витков резьбы; 5 — шаг резьбы, 

или после подстановки и W
1

Pi — s
- 3 ±^0,88^.
лД (0,85 s)1 z Д'р (5.17)

Здесь коэффициент 0,85 учитывает особенности реального про­
филя резьбы по сравнению с теоретическим.

Необходимая рабочая длина резьбы определится отсюда в виде

Z -0,88^^----
р 1

где С— запас прочности,
11* 163



или с учвтом выражения, определяющего р^

/ =0 RR ~ (Лн ^кр) Л 7 ^ВН ^кр
9,00 J Т^рЗсЧ' | РрИСЧ'

2^1

т. с. через номинальный диаметр резьбы:

^-. (5.18)
₽ (dp — 2s) 1

Т’»
Полную длину резьбового участка можно определять, считая 

£р= (1,4-1,5) Zp, 
т. е. по формуле 

.2 • - ,2
L l~ р^\ (5. 18-)

р' (dp— 2s) 1 ' ’

Условие прочности резьбы на срез, очевидно, запишется в виде 

А =(0,85s) z-^-xs.

где т4 — разрушающее напряжение среза,
откуда напряжение среза, появляющееся в витках резьбы под 

действием расчетной нагрузки, определится как

^5~0,3 (rfp -2s; Zp
(5.19)

Видим, что это напряжение более чем вдвое ниже напряжений 
от изгиба ои, которые для этого же сечення определяются из 
(5. 18) равными

(5. 20)

Без доказательства примем, что эквивалентным напряжением 
для проверки прочности резьбы будет

1/* а2 -4-4 т2 , «в у И 1

что с учетом (5. 19) и (5.20) дает

^кв = У 0,72 + 4-О^
^вн 5dKp

(d₽—2s)Zp

«0,92 _(dp-2s)ZpP₽ac4- (5.21)
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Для стендовых камер и двигателей, допускающих многократ­
ный запуск, целесообразно оценить возможность смятия резьбы. 
Смятия резьбы не будет, если

р!<Л<р(0,645) ZGCM| (5. 22)

где 0,64 учитывает часть высоты профиля, работающую на смятие; 
sz — Ц,—длина рабочей части резьбы;

0см—допустимая удельная нагрузка смятия,
Приведенные здесь соотношения могут быть использованы не 

только для расчета резьбовых соединений камеры сгорания с бое 
вой частью и крышкой-соплом, но и для расчета других резьб 
(ввинчиваемых сопел, пнросвеч и т. д.), встречающихся в кон­
струкции ракетного снаряда.

Фиг. 5.18. Примеры использования сварных соединений в конструк­
ции ракетного снаряда.

Соединения узлов камеры сгорания при 
помощи сварки. Резьбовые соединения имеют ряд. конструк­
тивных недостатков, из которых наиболее существенными являются 
необходимость значительного развития соединяемых деталей :в 
месте стыка по толщине и сравнительно большая протяженность 
посадочного места.

Более перспективны с этой точки зрения соединения при помо­
щи сварки — контактной (фиг. 5. 18, а) или дуговой (фиг. 5. 18,6).

Прн использовании дуговой сварки детали, как правило, соеди­
няют в стык с V-образной разделкой кромок. Расчетной нагрузкой 
для проверки прочности стыкового шва является растягивающее 
усилие, причем в предположении непрерывности шва по всей длине 
сварки условие прочности соединения может быть записано в виде

< о' h 2nd, (5. 23)

откуда необходимая высота сварного шва h (толщина стенки в 
месте сварки) определится как

------£1-------
1 ,2xrf —— ч'
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или после подстановки

Р\ —--- (^вн — ^кр) Ррасч’
4

Л 0,125
^вн ^кр 

d
Ррасч (5. 24)

где а' — допускаемое напряжение на растяжение для стыкового 
сварного шва. Величина его зависит прежде всего от ви­
да сварки и составляет 0,6—0,9 от допускаемого напря­
жения для основного металла (0,6 — для ручной сварки, 
0,9 —для автоматической под слоем флюса).

При уточненных расчетах следует учесть, что, кроме растяги­
вающей силы р], на сварной шов действует краевой изгибающий 
момент, величина которого зависит от соотношения давления в ка­
мере сгорания и жесткости трубы.

При небольших толщинах свариваемых деталей обычно исполь­
зуется контактная сварка, шовная илн даже точечная. Прочность 
стыкового узла в этом случае определяется возможностью среза 
точек сваркн и записывается в виде

(5. 25)

где V —допускаемое напряжение среза для сварной точки;
dc t — диаметр сварной точки;
л^т —число точек,

откуда необходимое число сварных точек определится как

Р\ __ L

----——   т, 
4 С ”

или после подстановки выражения для pi
2 2^вн ^кр Рр&сч (5.26)

Здесь для разных видов сварки значения t's следует брать 0,5- - 
0,65 от аь основного металла, а оптимальную величину диаметра 
сварной точки считать равной

d^^ 1.5/im tn 5 мм,

где Zimm — минимальная из толщин свариваемых деталей. 
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§ 4. ПРОЕКТИРОВАНИЕ СОПЛОВОГО БЛОКА СНАРЯДА

Диафрагма, объем камеры сгорания за диафрагмой и сопловая 
крышка образуют так называемый сопловой блок двигателя. Блок 
служит для формирования потока продуктов сгорания на выходе 
из камеры двигателя и организации расчетного истечения. Проек­
тирование соплового блока является одним из наиболее ответст­
венных этапов разработки конструкции снаряда.

Выбор типа сопловой крышки
Сопловая крышка может быть выполнена в виде одного цен­

трального сопла или многосопельного блока (крышки-сопла). Вы­
бор между этими вариантами соплового блока зависит от ряда 
факторов, среди которых в первую очередь следует указать:

— конструктивную схему 
снаряда;

— тип стабилизации сна­
ряда;

— калибр снаряда;
— требования ТТЗ по 

дальности полета и кучно­
сти.

Вполне очевидно, что ва­
риант выполнения сопловой 
крышки с одним централь­
ным соплом возможен толь­
ко при проектировании сна­
ряда нормальной схемы или, 
например, схемы с внутрен­
ним расположением ракет­
ной части, точно так же, 
как и проектирование турбо­
реактивного снаряда заранее 
предполагает использование 
крышки-сопла. Влияние ка­

Фиг. 5. 19. Диаграмма изменения веса соп­
лового блока для вариантов выполнения 
его в виде крышки с п рассверленными 

соплами.
О— вес реальных деталей: X — расчетные точки

либра снаряда иа выбор типа его сопловой крышки менее опреде­
ленно. Можно сказать лишь, что снаряды калибров до 80—100 мм 
выполняют, как правило, с одним центральным соплом, хотя, на­
пример, известный немецкий снаряд «Тайфун-П» (д(=100 мм) имел 
все же многосопельную крышку. В снарядах калибра ^>100 мм 
сопловой блок может быть выполнен как с многосопельной крыш­
кой, так и с одним центральным соплом. При прочих равных усло­
виях выполнение соплового блока в варианте с крышкой-соплом 
характеризуется рядом существенных преимуществ, среди которых 
особенно важны следующие:

1) возможность получения выигрыша в весе узла, особенно для 
снарядов средних и больших калибров (фиг. 5. 19);

2) увеличение кучности снарядов за счет сведения практически 
к нулю возможного эксцентриситета реактивной силы;
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3) улучшение газодинамического режима истечения газов из 
камеры и снижение потерь на формирование потока иа входе в 
сопло;

4) уменьшение габаритов снаряда по длине и т, д.
Одиночные сопла, особенно сопла больших размеров, представ­

ляют собой, как правило, штампо-сварные конструкции (фиг. 5.20). 
Иногда при изготовлении таких сопел применяют литье.

Крышка-сопло может быть выполнена в виде одной детали с 
рассверленными соплами либо в виде сборки, в которой отдельные 
сопла ввертывают (реже вваривают, завальцовывают, впрессовы-

и ^Рвых“^гол Рас1,в0Ра входного к выходного конусов сопла: 
а — угол наклона оси сопла к оси двигателя.

вают) в дно с соответствующе подготовленными посадочными от­
верстиями (см. фиг. 5.15). Вариант конструктивного оформления 
крышки-сопла выбирают на основе весового анализа блоков н 
сравнительной оценки их технологичности. Отдельные малые сопла 
сборных многосопельных крышек изготовляют в виде одной дета­
ли, точеной из прутка, или в виде сварной конструкции 
(фиг. 5. 21).

Сопла для двигателей с временем горения до 5—10 сек. можно 
изготовлять из обычной малоуглеродистой стали н не охлаждать 
в процессе работы. При большем времени работы приходится 
принимать специальные меры дли предотвращения перегрева или 
даже прогара стенок сопла. Поскольку внешнее принудительное 
охлаждение в двигателе твердого топлива вносит нежелательное 
усложнение конструкции и существенно увеличивает вес двигате­
ля за счет балластной массы охладителя, меры эти сводятся к под­
бору специальных материалов, использование которых в конструк­
ции сопла предотвращает излишний перегрев детали. В качестве 
таких материалов широко используют различные керамики, спе- 
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циально обработанный графит и другие термостойкие материалы. 
Детали из них получают прессованием или методами порошковой 
металлургии,

Фиг. 5.21. Варианты сопел для сборных многосопельных 
крышек.

и — соответственно входной и выходной диаметры сопла. SX вых

Расчет проходных и линейных размеров сопла

Контур внутренней полости сопла определяетси тремя проход­
ными (о?вх, ^кр и da) и тремя линейными (/i, /2 и У размерами, 
где. d^— диаметр входного сечения;

^кр -- диаметр критического сечения;
da — диаметр выходного сечения;

—длина входного конуса;
/2 — длина критического участка сопла;
/3 — длина выходного раструба.

Схема основных размеров сопла представлена на фиг. 5. 22.
Проходные сечения сопла опре­

деляют важнейшие параметры ра­
кетного двигателя. Так, например, 
формула реактивной силы R, запи­
санная в форме с коэффициенте]1. 
Ланжевена, показывает, что величи­
на этой силы целиком определяется 
давлением в камере сгорания н раз­
мерами проходных сечений сопла. Фиг. 5. 22. Схема проходных и ли­

нейных размеров сопла.

где оКр — площадь критического сечения сопла;
§ — коэффициент Ланжевена, численное значение которого 

зависит от отношения диаметров выходного и критиче­
ского сечений сопла (от уширении сопла).
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Наиболее ответственным из названных размеров является 
диаметр критического сечеиия сопла dK$. Величина его в первом 
приближении может быть найдена из уравнения баланса

Ро^кр’

согласно которому

/411^ $s 
-, лЛдо

или с учетом средних значений констант у =1,6 г/см3 и г/кгсек

^р«0,5|/^, (5.27)

где — линейная скорость горения пороха при заданных усло­
виях в данном двигателе в сц/сек;

Su— полная поверхность горения заряда в с№;
ро — рабочее давление в камере сгорания в кг/см2.

Практика отработки пороховых ракетных двигателей показы­
вает, что расчетный диаметр критического сечения всегда должен 
быть откорректирован в соответствии с результатами стендовой 
отработки изделия, так как истечение продуктов сгорания в силь­
ной степени зависит от конструктивных особенностей каждого 
конкретного двигателя.

Если иа опытах определить коэффициенту, учитывающий отли­
чие величины реального расхода газов через сопло от рассчитан­
ного теоретически, то более точно размер можно определить по 
формуле

—, (5.28)

где у называется коэффициентом истечения и представляет собой 
отношение величины истинного расхода газов из данного двига­
теля к теоретическому:

Л!1СТ ^ист 
? =----------------;
^ирРкр^р ЛроОхр

wKp, ркр — скорость и плотность газов в критическом сечеиии 
сопла;

—истинный расход газов из двигателя.
Для двигателей с разными вариантами сопловых блоков и па­

раметрами внутренней баллистики коэффициент ф составляет 
в среднем ф = 0,85—0,98.

Существуют иные способы расчета величины однако ии один 
из них не гарантирует получение размера d^, ие нуждающего в по­
следующем уточнении.
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Вторым важным размером сопла является da. Величину его для. 
данного dy^ выбирают в зависимости от предполагаемого уширения 
сопла, которым задаются при проектировании. Уширением сопла на­
зывается отношение выходного диаметра сопла к диаметру крити­
ческого сечения:

реже —). - 
^кр \ °кр/

Это отношение является весьма важной конструктивной харак­
теристикой двигателя, так как определяет такие параметры дви­
гателя, как тяга и единичный импульс. При постоянных параметрах 
внутренней баллистики тяга ракетного двигателя и его единичный
импульс могут быть уве­
личены только за счет из­
менения уширения сопла. 
На практике сопла с 
большими уширениями 
применяются сравнитель­
но редко, так как газоди­
намические потери в та­
ких соплах снижают эф­
фект увеличения Я и /1 с 
ростом e — da/dyp. Можно 
даже наблюдать сниже­
ние баллистических ха­
рактеристик двигателя в 

Фиг. 5. 23. Схема сопел, обеспечивающих в= 
—dза счет различных пар разме­

ров 2Риых; /■

соплах с ^аА?кр>3-т-4, так как прирост
тяги в таких соплах иногда ие компенсирует увеличение веса кон­
струкции двигателя.

Следует иметь в виду, что некоторое выбранное уширение сопла 
можно получить за счет длины сопла или угла раствора выходного 
раструба (фиг, 5.23). Условие безотрывного течения газов по соп­
лу ограничивает допустимый угол раствора конуса величиной

2^вых = 20-^30°.
Оптимальным при этом считают угол

(2РвЫх) ОПТ —' 1 8°,
одиако по расчетным данным, при изменении 2^Вых от 10 до 30э еди­
ничный импульс двигателя меняется всего иа 2—370-

Размер I выбирают по результатам весового анализа вариантов 
сопла.

Наибольшее распространение на практике имеют сопла с ушире­
нием

8=1,54-2,5.
При выбранном уширении сопла и рассчитанном диаметр вы­

ходного сечения сопла определится как
(5-29)

причем обычно выбирают
da — (1,5 2,5) £/кр.
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Третий проходной размер сопла d^ не является расчетным и 
выбирается из конструктивных соображений. Точно так же не рас­
считываются и выбираются прн проектировании линейные размеры 
сопла /] и /2. При назначении этих размеров можно иметь в виду 
следующие рекомендации:

1. Zj (34-4) и должен быть не менее 10—20 мм при угле рас­
крытия входного конуса 2^вх = 90о.

Такое соотношение элементов геометрии входного конуса обес­
печивает формирование потока на входе в сопло с наименьшими по­
терями при сравнительно небольшой длине входного конуса.

2. и должен быть не менее 3—5 мм.

Фиг. 5.24. Зависимость стабильности (технологической) размера rfKp от наличия 
площадки при допуске на угол раствора выходного конуса ±Д.

Л—допуск на величину угла 2₽вых: ^крСЧ — расчетная величина критического сечения: rfKp, 

rfHp — диаметры критического сечения, соответствующие предельным значениям угла 2₽яых.

Этот размер назначается с учетом двух основных требований — 
производственно-технологических и эксплуатационных. С точки 
зрения производства необходимость в площадке /2 объясняется тем, 
что только прн наличии такой площадки возможно выдержать раз­
мер dKp по высокому классу точности при сравнительно нежестких 
допусках на размеры входного и выходного конусов (фнг. 5.24). 
Кроме того, цилиндрическая поверхность критического сечения мо­
жет быть использована как надежная контрольная н технологиче­
ская база обработки профиля внутреннего канала сопла. Эксплуа­
тационные требования к величине /2 определяются тем, что от ве­
личины /2 в известной степени зависит стабильность размера dbV во 
время работы двигателя. Явления типа эрозии стенок сопла при­
водят к тому, что при малых /2 наблюдается существенный «раз­
гар» сопла, приводящий к снижению давления в камере сгорания, в 
результате чего двигатель выпадает нз расчетного режима работы.

При определенных rfKp н da и выбранном растворе выходного 
раструба сопла величину Z3 определяют из соотношения

— ^кр

о 
tg ₽вых~---------------- ,
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причем расчетную формулу удобно представить в виде 

где |3вых — половина угла раствора выходного конуса сопла.

Подбор диафрагмы

Почти во всех современных пороховых ракетных двигателях 
имеется диафрагма, конструктивно входящая в сопловой блок сна­
ряда. Диафрагма предназначается для надежного фиксирования 
порохового рабочего заряда в камере сгорания и одновременно слу­
жит колосниковой решеткой, обеспечивающей лучшее горение заря­
да и полное догорание его частиц в камере без выброса их из дви­
гателя. Следует иметь в виду, что некоторое количество частиц по­
роха все же выбрасывается потоком продуктов сгорания наружу, 
гак что колосниковая решетка помогает лишь снизить число таких 
частиц. Сточки зрения газодинамического режима работы ракетно­
го двигателя наличие диафрагмы снижает характеристики двигате­
ля, так как она является источником дополнительного внутреннего 
сопротивления и дросселирует поток продуктов сгорания.

Многочисленные опыты с диафрагмами различной формы пока­
зали, что величина свободного сечения Гд.Св или даже отношение

( 2

^д.св/ —~ являются недостаточными характеристиками действи­
тельной роли диафрагмы в двигателе. Для оценки качеств диа­
фрагмы весьма важна конфигурация детали, а также соотношение 
форм диафрагмы и выбранного порохового заряда и взаимного 
расположения проходных сечеиий диафрагмы и сопел двигателя. 
Пороховые шашки своими торцами иё должны перекрывать сво­
бодное сечение диафрагмы, так как иначе эффективное свободное 
сечение диафрагмы снижается и потери давления возрастают. 
Газодинамические характеристики диафрагмы заметно улучшают­
ся, если шашки опираются не на плоскость решетки, а на специ­
альные выступы диафрагмы, выполняемые обычно в виде ребер. 
Наличие таких выступов обеспечивает постоянный зазор между 
торцами горящих шашек и поверхностью диафрагмы, что улуч­
шает условия течения газов к соплу и уменьшает потерн иа сопро­
тивление диафрагмы- Высота центрирующих ребер составляет 
обычно 3-10 мм (для снарядов средних калибров). Форму решет­
ки диафрагмы выбирают с таким расчетом, чтобы сопловые 
отверстия камеры сгорания проектировались на свободные полости 
решетки. Из других соображений, учет которых позволяет спроек­
тировать диафрагму с высокими характеристиками, имеет смысл 
отметить следующие.

1. Форма диафрагмы должна быть такой, чтобы между внут­
ренней поверхностью камеры и внешним контуром диафрагмы 
существовал зазор порядка 10 мм. С этой точки зрения не допус-
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кается, чтобы внешним контуром было кольцо с диаметром, рав­
ным (Дн-

Указанное требование относится к случаю использования в дви­
гателе заряда (сдношашечного или миогошашечного), горящего по 
внешней и внутренней поверхностям. При использовании одноша- 
шечных зарядов, горящих только из канала, форма внешнего кон­
тура диафрагмы существенного значения ие имеет.

2. Желательно, чтобы очертания элементов диафрагмы в на' 
правлении потока газов были обтекаемыми. Чтобы избежать 
сложной механической обработки, диафрагмы с элементами обте­
каемой формы целесообразно получать литьем.

3. Прочностной расчет диафрагменной решетки представляет со­
бой практически трудно решаемую задачу. Толщину ребер диа­
фрагмы выбирают, как правило, экспериментально. При оценке 
прочностных свойств диафрагмы следует иметь в виду, что 
деформации этой детали в процессе работы двигателя недо­
пустимы.

4- В турбореактивных снарядах конструкцию диафрагмы сле­
дует выбирать с учетом центробежных нагрузок, вызываемых вра­
щением снаряда. При выборе формы для диафрагм в этом случае 
приходится ориентироваться на такие, прочность и жесткость ко­
торых в радиальном направлении увеличены (звездчатые, арочные 
и др.). Опыт показывает, что от неправильного выбора диафрагмы 
или неудачного подбора узла «заряд — диафрагма» может по­
явиться выброс давления в начальный момент времени горения, 
что, естественно, нежелательно.

Вообще говоря, возможно спроектировать пороховой ракетный 
двигатель, который не имел бы диафрагмы. Крепить шашки в та­
ком двигателе можно при помощи специальных устройств, смон­
тированных на переднем дне, а предотвратить выброс частиц 
пороха — за счет соответствующей конструкции сопловой крыш­
ки. При прочих равных условиях двигатель, не имеющий' 
диафрагмы, более перспективен, так как обеспечивает более высо­
кие эксплуатационные параметры снаряда.

Опыты указывают, на целесообразность наличия в двигателе 
так называемого задиафрагменного свободного объема, представ­
ляющего собой полость между диафрагмой и крышкой-соплом. 
Длина /св.д этого объема зависит от особенностей конкретного 
двигателя и для снаряда М13, например, составляет

/се.д—0,25 dBH, (5.31)

где £/Вн— внутренний диаметр камеры сгорания двигателя.
С увеличением задиафрагменного объема параметры работы 

двигателя улучшаются, однако при этом возрастает конструктив­
ный вес снаряда, что недопустимо.

Желательно, чтобы задиафрагменный объем представлял собой 
тело вращения с плавным переходом к очертаниям сопловой крыш- 
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ки, однако это не обязательно. Примеры конструкций 
приведены иа фиг. 5,25.

диафрагм

фиг. 5. 25. Примеры конструкций диа­
фрагм, используемых в пороховых 

ракетных двигателях.
а—диафрагмы для многошашечных за­
рядов (штампосварной и литой варианты), 
б-диафрагма для одношашечного за­

ряда.

Понятие о регулируемых и сменных соплах и соплах с управляемой 
газовой струей 1

1 J. Gates and S. Pinto, ASME Preprint, N 59T (March—April 1959).

Как уже указывалось, одной из особенностей горения ракетных 
порохов является зависимость скорости их горения от начальной 
температуры заряда:

— Ц+Ж"с/(/0),
где U-t-so^c — скорость горения пороха при температуре заряда 

^ = +20° С;
f (to) —температурная функция горения,

f (/0)>1 при ?о>2О°С, 
/ (/о) <1 при /о<20° С.

Изменение скорости горения с изменением t0 приводит к тому, 
что при йкр = const давление в камере сгорания меняется в зависи­
мости от условий сжигания заряда и при одних и тех же конструк­
тивных параметрах заряда будет низким при низких (минусовых) 
температурах и высоким — при высоких. Поскольку величина 
давления определяет основные характеристики ракетного двига­
теля (тягу, единичный импульс), разброс давления для разных 
начальных температур заряда приводит к нестабильности этих 
характеристик, значительно снижая боевые и эксплуатационные 
свойства оружия. При этом следует иметь в виду, что чувствитель­
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ность давления к изменению скорости горения довольно высока и, 
например, для случая степенного закона горения пороха состав­
ляет

поскольку для современных порохов
2 3

v = —■ -4------- .
3 4

Для некоторых марок порохов скорость горения при разных 
температурах сжигания колеблется настолько сильно, что соответ­
ствующий разброс давления в камере сгорания просто недопустим.

Если иметь в виду, что для некоторого определенного порохово­
го заряда давление в камере сгорания при фиксированной скоро­
сти горения зависит только от величины критического сечения 
сопла двигателя 

то естественно наметить два пути стабилизации давления в двигате­
ле для определенного температурного интервала его эксплуатации:

1) использовать пороха со слабой зависимостью скорости го­
рения от начальной температуры заряда н низкой чувствительно­
стью величины давления в камере сгорания к параметрам заряда;

2) применять специальные сопла, величина критического сече­
ния которых менялась бы с изменением давления так, чтобы давле­
ние оставалось примерно постоянным.

Поскольку порохов, не чувствительных к начальной темпера­
туре заряда, практически еще не создано, первый путь относится 
к перспективным исследованиям. Второй же путь вполне реален, и 
существует немало двигателей, величину критического сечения ко­
торых регулируют для стабилизации давления в широком темпе­
ратурном интервале эксплуатации ракетного снаряда.

Наиболее рационально использовать такую конструкцию регу­
лируемого сопла, которая бы автоматически следила за давлением 
в камере сгорания и непрерывно реагировала на колебания давле­
ния. Такие сопла называют авторегулируемыми. Элементарная 
схема сопла с плавным регулированием давления представлена 
на фиг. 5. 26. Из схемы видно, что авторегулируемое сопло отли­
чается от нерегулируемого обычного сопла тем, что в нем смонти­
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ровано специальное приспособление, следящее за величиной дав­
ления в камере сгорания и изменяющее проходное сечение сопла 
в зависимости от этого давления.

Приспособление состоит из плавающего грибка Л управляющей 
пружины 2 и опоры 3, закрепленной тремя пилонами 4 в раструбе 
сопла. В каждый момент времени плавающий грибок находится 
под действием двух сил — равнодействующей от давления рк.с (в 
камере сгорания), распределенного по лобовой поверхности гриб­
ка, и силы сопротивления пружины - - и занимает в зависимости 
от соотношения этих сил то или иное положение на оси сопла.

Пружину 2 подбирают так, чтобы при расчетном давлении в 
камере сгорания грибок занимал положение на оси сопла, прн ко­
тором площадь проходного сечення сопла обеспечивает баланс 
газов в двигателе, т. е. при котором

При увеличении рк.с сила, действующая на грибок за счет этого 
давления, возрастает, и грибок перемещается вправо, увеличивая 
проходное сеченне сопла. Давление при этом начинает, уменьшать­
ся, и грибок постепенно возвращается в положение, соответствую­
щее расчетному давлению в камере сгорания. При падении давле­
ния грибок под действием пружины перемещается влево и пере­
крывает критическое сечение сопла, что вызывает рост давления.

Для схемы регулирования, представленной на фиг. 5. 26, нельзя 
добиться po = const и удается лишь значительно снизить величину 
разброса давления. Объясняется это тем, что сила противодей­
ствия пружины рПр не постоянна и сама зависит от площади кри­
тического сечения, так как

рпр = СХ = ck(JKp, 
поскольку величина окр определяется координатой х положения 
грибка на оси сопла.
Здесь с — жесткость пружины;

к — некоторый коэффициент, определяющий связь коорди­
наты х положения грибка иа оси сопла с площадью от­
крытого сечения сопла.

На фиг. 6.27 приведены кривые po = f (окр), являющиеся реше­
нием уравнения баланса для крайних температур заданного интер­
вала (±50°С), и характеристика пружины рлр^сх. Из фигуры 
видно, что если сопло нерегулируемое (о = const = 02), то при изме­
нении начальной температуры заряда в диапазоне от —50 до 4-50° С 
давление в двигателе колеблется в пределах Ap0^C0nst, соответст­
вующих отрезку ординаты ВС на графике. За счет введения авторе­
гулирования по схеме фиг. 5.26 при изменении давления в камере 
сгорания грибок-регулятор перемещается и площадь проходного 
сечения соответственно изменяется. Если характеристика пружины 
изображена прямой АВ, то предельный разброс давления в темпе­
ратурном интервале ±50° С определится величиной Др'< Др ancons t, 
при этом площадь критического сечеиия двигателя меняется от 02 
ДО Оь
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Фиг. 6.27. Диаграмма, характеризую­
щая снижение максимального разброса 
давления в камере сгорания за счет 
использования простейшей схемы регу­
лирования величины критического сече­

ния пир.
1 — te~ + 50"' С: 2 - Г = — 50’ С.

Регулятор, приведенный на фиг. 5.26, является простейшим. Бо­
лее совершенные схемы регулирования позволяют поддерживать 
давление в камере сгорания практически постоянным во всем тем­
пературном интервале использования снаряда. Такне схемы, есте­
ственно, более сложны.

Следует иметь в виду, что регулировать сопло иногда приходит­
ся не,только для стабилизации давления при эксплуатации снаряда 
в разных температурных условиях, но и, например, для обеспечения 
постоянства давления в камере сгорания при некоторой фиксиро­
ванной начальной температуре заряда, когда геометрия шашкн та­

кова, что поверхность горения 
не остается постоянной в про­
цессе выгорания топлива.

Проектирование и отработ­
ка авторегулнруемого сопла со­
пряжены с большими трудно­
стями. Одной нз основных 
проблем создания сопла с регу­
лятором является обеспечение 
нормальной работы конструк­
ции в условиях обтекания ре­
гулятора потоком высокотем­
пературных продуктов сгора­
ния. Прн этом необходимо 
учитывать не только изменение 
свойств конструкционных ма­
териалов в области высоких 
рабочих температур, но и иска­
жение рабочих характеристик 

пружин, используемых, как правило, в схеме регулятора. Разра­
ботка сопел с автоматическим регулированием величины пкр доцу- 
скается лишь для случаев, когда их использование оправдывается 
высокими требованиями к объекту и малым допуском на величину 
рабочего давления.

Иногда целесообразно ступенчатое регулирование сгкр, конст­
руктивно наиболее просто решаемое использованием комплекта 
сменных сопел. Схема применения таких сопел представлена на 
фнг. 5. 28. Пусть прн o=const=cr3nMn расчетным является давление 
рСр, а разброс этого давления для крайних температур составляет 
величину Apo=cons • Из.кривых, приведенных на фнг. 5.28, видно, 
что величина Apa=const может быть примерно такой же, как сред­
нее рабочее давление, так что крайние давления могут отличаться 
от рср почти в полтора раза. Такой разброс давлений недопустим. 
Разделим заданный температурный интервал ±50°С эксплуатации 
снаряда иа:

летний (-(-504—г20с), 
межсезонный ( + 204—20°). 
знмннй (—204—50°)
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и подберем три разных сопла, использование каждого из которых 
в своем диапазоне температур позволит добиться примерно по­
стоянства тягн двигателя прн относительно небольшом разбросе 
величины рабочего давления- Эти сопла удобно также называть 
летним Плети» МСЖСеЗОННЫМ О И ЗИМНИМ (Тзимп-

На фнг. 5. 28 видно, что для каждого из этих сопел разброс 
давления значительно меньше, чем для случая о —const, а сред­
ине уровни давления соответственно несколько выше (рср-3имн> 
^’с^зими)- В итоге получаем, что для примерного постоянства ха­
рактеристик ракетного двигателя можно подобрать несколько смен­
ных (сезонных) сопел н использовать одно нз ннх прн соответству­
ющей начальной температуре заряда.

Фиг. 5.28. Диаграмма, иллюстрирующая возможность снижения 
разброса давления р в камере сгорания ракетного двигателя с 
большим интервалом рабочих температур t за счет применения 

сменных сопел.

Прн расчете сменных 
/? = const, что с учетом

дает

илн

сопел исходят из основного требования

R = £ ро Ok 

ро Ok= const

(5.32)
откуда для частного случая 6 =-j-20Q имеем

Р4-2СГ__ । 

о/ Вт
(5. 33)

где k — отношение коэффициентов закона горения пороха;
— термохимическая константа пороха,

и предполагается, что ил — u(ap-$-b)f , а все обозначения 
соответствуют принятым во внутренней баллистике.

Соотношение (5. 33) позволяет подбирать сменные сопла гра­
фически. Последовательность подбора очевидна из фиг. 5. 29. Же- 
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лателыю, чтобы диапазоны работы каждого из сопел перекрыва­
лись на 5—10°. При проектировании двигателя со сменными соп­
лами следует иметь в виду, что число номеров таких сопел долж­
но быть минимальным. Чтобы исключить трудоемкую операцию 
переустановки сопел, особенно в случае проведения работ на

Фиг. 5. 29. Схема подбора сменных сопел, обеспечива­
ющая постоянство тяги двигателя (в пределах за­

данного разброса тяг).
“ минимальнаи потребная тяга и Ятах — максимальная.

стартовой позиции, целесообразно иметь не сменные сопла, а смен­
ные центральные вкладыши. Смена таких вкладышей не требует 
последующей кропотливой выверки сопел, и тем самым значи­
тельно сокращается время регламентных работ-

На фиг, 5.30 приведено сопло с набором сменных вкладышей. 
При изготовлении таких сопел комплект вкладышей к каждому соп­
лу окончательно обрабатывают обычно в сборке. Это позволяет

Фиг 5 30. Сопло со сменными вкладышами
а — вкладыш межсезонный (для средних начальных температур заряда);
6 — вкладыш летний; в — вкладыш зимний, d , ^кр “ критические 

- гт Асечения межсезонного, летнего и зимнего вкладышей: D -----посадочный 
диаметр сборки вкладыша с корпусом сопла.

выполнить требования к поверхности внутреннего канала сопла и 
добиться точного соответствия размеров при посадке.

Одним из путей стабилизации характеристик порохового ра­
кетного двигателя в температурном интервале, заданном для это­
го двигателя, явпяется предстартовое темперирование двигателя.
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В американских периодических изданиях несколько раз приводи­
лись фотографии армейской ракеты «Онест Джон», прогреваемой 
перед стартом (фиг. 5.31). В качестве источника тепла для такого 
прогрева американцы используют металлическую сеть покрыва-' 
ло, через которое в течение определенного времени пропускается 
электрический ток. /Метод этот внешне очень удобен, однако из-за 
низкой температуропроводности пороха может использоваться 
лишь в сравнительно редких случаях.

Фиг. 5.31, Прогрев двигателя ракеты «Онест Джон» перед 
стартом.

В последнее время появились конструкции двигателей с соп­
лом, позволяющим изменять направление истечения газовой струи 
в соответствии с определенной программой или командой. Такой 
поворот струи приводит к появлению боковой составляющей (от­
носительно оси двигателя) реактивной силы, которая обычно ис­
пользуется для управления полетом объекта. Сопла с управляемой 
газовой струей разрабатываются как для маршевых ракетных дви­
гателей, так н для стартовых агрегатов.

В качестве примера можно привести стартовый агрегат само­
лета-снаряда «Снарк» (США). Использование чувствительной 
электроники в системе управ тения этого снаряда не допускает 
больших перегрузок объекта прн старте. В итоге снаряд набирает 
скорость сравнительно медленно и, поскольку органы аэродлнами 
ческого управления становятся эффективными лишь при относи 
телыю высоких скоростях полета, на участке старта снаряд яв 
ляется фактически неуправляемым. Это может привести к заметно­
му отклонению снаряда в начальный момент полета от расчетной 
траектории и последующему снижению точности стрельбы Един 
ственным средством управления полетом самолета-сиаряда на 
участке старта является использование эффекта поворота струи 
продуктов сгорания стартового снаряда в сторону, соответствую
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Фиг. 5,32, Схема устройства стартового агрегата с поворотным насад­
ком, отклоняющим ось струи (самолет-снаряд «Снарк» (США), 

6(f)—угол командного поворота касаДка, а—угол между осями сопла и двига­
теля, а + 6(f)—суммарный угол отклонения струи.

I—гидроаккумулятор, Э—нагнетающая магистраль, 3—к автономной системе 
управления объектом, работий сервоцилиндр, 5—поворотное кольцо, 6—магист­

раль отбора пороховых газов.

Фиг. 5,34, Рабочие харак­
теристики сопел с управляе­

мой газовой струей.

Фмг. 5,33, Схемы сопел с управляемой 
газовой струей.

а—сопло с косым поворотным срезом, б—соп­
ло с поворотным насадком, с—сопло с газо­

вым рулем. 
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щую требуемому отклонению объекта. Схема стартового агрегата 
«Снарк» приведена иа фиг. 5.32. Команда на поворот отклоняю­
щего иасадка сопла подается на исполнительный механизм от авто­
пилота объекта1.

1 ЭИ ВИНИТИ АН СССР, серия „Ракетная техника*, 1959, вып. 6, 
№ РТ-15.

2 Journal of the Royal Aeronautical Society, 1959. 63. No. 580.

Поворотное сопло для маршевого двигателя целесообразно 
разрабатывать, например, для ракетных снарядов с большой ра­
бочей высотой полета, где разрежение воздуха не позволяет ис­
пользовать аэродинамическое управление, а газовые рули нежела­
тельны из конструктивных соображений, и в некоторых других 
случаях. Так известно, что сопла с поворотными Насадками ис­
пользуются на маршевом двигателе одной из ступеней баллисти­
ческой ракеты «Поляр ис».

Сопла с управляемой струей могут выполняться в нескольких 
вариантах, схематично изображенных на фиг. 5.33. Наиболее 
эффективным из этих вариантов, по данным специальных иссле­
дований2, является сопло с телескопическим поворотным насад­
ком. Следует, однако, иметь в виду, что отработка такого сопла 
связана с наибольшими трудностями.

На фиг. 5.34 для сравнения приведены рабочие характеристи­
ки указанных вариантов сопел, из которых очевидны преимуще­
ства сопла с телескопическим насадком,

§ 5. НЕКОТОРЫЕ ТИПЫ ПОРОХОВЫХ РАКЕТНЫХ ЗАРЯДОВ, 
ИСПОЛЬЗУЕМЫХ В РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЯХ ТВЕРДОГО ТОПЛИВА

Рабочий заряд ракетного двигателя твердого топлива состоит, 
как правило, нз одного или нескольких самостоятельных элемен­
тов, называемых шашками. Пороховые шашкн получают из спе­
циально подготовленной исходной смеси прессованием в виде 
длинных брусков заданного поперечного сечения или литьем. 
Бруски эти после остывания и разбраковки режут на части тре­
буемой длины и окончательно механически обрабатывают.

Геометрические размеры и форма пороховых шашек, форми­
рующих рабочий заряд двигателя, в значительной степени влияют 
на основные характеристики и режим работы порохового ракетно­
го двигателя. Особенно большое значение форма пороховых ша­
шек имеет для вида кривой горения p = p(t), определяя ее про­
грессивность, нейтральность или дегрессивность.

Прогрессивной при этом называют кривую, которая соответ­
ствует режиму работы двигателя, при котором давление в камере 
сгорания по мере горения заряда возрастает. По аналогии дегрес­
сивная кривая характерна для режима работы, прн котором дав­
ление в камере сгорания монотонно снижается в процессе работы 
двигателя, н нейтральная — для случая, когда давление остается 
постоянным (или примерно постоянным).
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Для большинства снарядов полевой ракетной артиллерии тре­
буется, чтобы тяга двигателя была постоянной в течение всего вре­
мени работы двигателя. Это значит, что при нерегулируемом соп­
ле конфигурация заряда пороха должна обеспечить примерное по­
стоянство величины давления в камере сгорания в течение всего 
времени горения пороха. Одиако это требование не является об­
щим, так как для некоторых типов ракет более целесообразной 
может оказаться, например, прогрессивная характеристика горе­
ния, обеспечивающая низкую тягу в начале и высокую — в конце 
работы двигателя.

Фиг. 5.35. Кривая горения с двумя ступенями тяги, 
обеспечивающая максимальную скорость выхода сна­

ряда на участок управляемого полета.
^ст — давлеииг в камере сгорания на стартовом к маршевом 
режимах: tCT и ?н — время работы двигателя в режиме старта и в 

режиме марша: тп01Н — полное время работы двигателя.

В этом случае ракета проходит нижние плотные слон воздуха 
с относительно небольшой скоростью и разгоняется в основном 
в разреженных слоях атмосферы.

В итоге среднее эффективное сопротивление и потери скорости 
на преодоление сопротивления значительно снижаются по сравне­
нию с тем, когда тяга двигателя постоянна. Для других ракетных 
снарядов желательно, чтобы скорость выхода снаряда на участок 
управляемого полета была максимальной, а снаряд на этом участ­
ке двигался с меиьшей скоростью и успевал реагировать на 
команды системы управления. В этом случае предпочтительна 
дегрессивная и, может быть, даже ступенчатая характеристика 
горения (фиг. 5. 35).

В некоторых случаях для быстрого набора требуемой скорости 
снаряд проектируется двухступенчатым, причем первая ступень 
является стартовым ускорителем и отбрасывается по окончании 
горения.
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Среди всех возможных форм поперечного сечения шашек, из 
которых наиболее часто используемые приведены на фиг. 5. 36, от­
носительное постоянство давления обеспечивают шашки со специ­
альной формой канала (например, зёездочкой )и шашки, горящие 
одновременно и по наружной поверхности и по поверхности внут­
ренних каналов (одноканальная цилиндрическая, эллиптическая 
и трехгранная, семиканальная и трехканальная трехлепестковая 
шашки). Для этих шашек можно подобрать соотношения элемен­
тов геометрии сечения, при которых полная поверхность горения

Фиг. 5.36. Некоторые формы поперечного сечения шашек, 
часто встречающиеся у зарядов двигателей твердого 

топлива.
а—одноканальиые шашки, б—многоканальные шашки, в—бесканаль- 

ные шашки.

сохраняется в течение всего времени работы двигателя примерно 
постоянной, что и определяет при 6k = const постоянство величины 
давления.

Рассмотрим для примера одноканальную цилиндрическую 
шашку- Пусть в начальный момент горения размеры поперечного 
сечения шашки будут:

Яо —радиус окружности внешней поверхности;
/'о — радиус внутреннего канала;

Lo = const (Z) —длина шашки (что может быть достигнуто, напри­
мер, бронированием боковых торцов шашки).

Полная поверхность горения 50 для этого момента будет

5о=2лЯоЯо-Ь 2лго£о = 2л: (Яо + го) Дь
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через t сек, часть шашки сгорит, причем если скорость горения за 
это время составляла и мм/сек, то размеры шашки станут

Rt =Rn—2ut.
rt=r<r\-2ut,

и полная поверхность горения S, составит
Sf = 2л/?(£о4_2лГ(£о=2л (7?f + r t) Lo —

— 2л (7?o—2и^г0+2ut) Rq — 2л = до­
вели шашка горит не только по боковой поверхности, но и по 

поверхности торнов, то величина суммарной поверхности горения 
несколько меняется, однако это изменение сравнительно мало, осо­
бенно для шашек большой длины. Оценим величину ASmax. Оче­
видно, что в случае, когда торцы шашки участвуют в горении,

So=2л (Яо + го) U + 2л Ж—г20),
S;—2л (/?«+г0) ^ + 2ли/?2о~Л))— 4^ (/?0-К)], 

где
Lt = —2ut.

Отсюда легко определить AS( в виде
AS( = Sf—So=—1 2л uttRo + ro).

Знак минус показывает, что поверхность горения постепенно 
уменьшается. Из геометрических соображений

(м/)тах<^7?о1
так что максимальное изменение поверхности горения не превзой­
дет

l^maxl 1 (^оЧ~го) ^0’ (5/34)

а так как длина пороховых шашек, как правило, составляет обычно 
8—12 калибров шашки, т. е.

то
i^mJ< (0,5 ^0,75) №+Го)^-

Сравнивая эту величину с первым членом выражения, определя­
ющего So, получим, что ASmax даже для таких сравнительно корот­
ких шашек ие превосходит (0,25“0,35) So.

На самом же деле ASmax еще меньше, поэтому применение за­
ряда нз одноканальных цилиндрических шашек, как правило, гаран­
тирует постоянство давления в двигателе с возможным отклоне­
нием порядка 5% к концу горения.

Необходимо обратить внимание на то, что в некоторых двигате­
лях для обеспечения р~ const может оказаться совершенно иеобя- 
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зательным, чтобы суммарная поверхность горения заряда остава­
лась постоянной во время работы двигателя. Дело в том, что по 
мере выгорания рабочего заряда меняются некоторые характери­
стики и параметры двигателя и заряда, определяющие величину 
давления в камере сгорания, так что для стабилизации давления 
требуется компенсировать это изменение условий работы двига­
теля. Наиболее удобно для этого регулировать поверхность 
горения заряда. Так, по данным Wimpress \ для обеспечения 
в одном из двигателей Строгого р = const в случае использования 
зарядов из пороха JPN необходимо было постепенно уменьшать 
поверхность горения, снизив ее величину к концу горения пример­
но на 25%.

Шашки, горящие только с наружной поверхности (бескаиаль- 
ная цилиндрическая шашка, крестообразная и т. д.), имеют, как 
правило, дегрессивный характер горения, тогда как шашкам, го­
рящим изнутри, свойственно прогрессивное горение (если каналу 
их не придать специальную форму).

Для того чтобы пороховая шашка горела только по некоторой 
ограниченной, заданной наперед поверхности, ее бронируют. Бро­
нировка заряда заключается в том, что на поверхности шашки, 
которые не должны участвовать в горении, наносят специальное 
покрытие, прочно соединяющееся с пороховой массой шашки и ис­
ключающее возможность появления пламени на этих поверхностях. 
Так, например, для того чтобы шашка горела только по поверх­
ности канала, бронируют наружную поверхность и торцы шашки. 
В качестве бронирующего материала можно привести, например, 
широко используемый в США бронесостав на основе стандартно­
го каучука S (стандарт США) с добавками газовой сажи, пласти­
фикатора и специальных вулканизирующих добавок. Для брони­
рования зарядов указанную смесь приготовляют в определенной 
пропорции и раскатывают в листы требуемой толщины. Шашки 
обертывают в эти листы и выдерживают под высоким давлением 
в специальных термостатах (/^100° С) в течение определенного 
времени. При термостатировании каучук вулканизируется, и в 
результате образуется покрытие, надежно бронирующее обработан­
ную поверхность шашки. Кроме каучука, в качестве основы броии- 
ровочного состава можно использовать различные полимеризую­
щиеся смолы и синтетические материалы.

При подборе бронесостава следует помнить, что основными тре­
бованиями к нему можно считать:

— необходимость обеспечения хорошей адгезии с поверхностью 
пороховой шашки;

— нечувствительность к воздействию пламени и потоку продук­
тов сгорания вдоль бронировки;

— сохранение свойств в широком температурном интервале 
эксплуатации снаряда.

I R. N. W i m р г es s, Internal. Ballistics of the Solid-Fuel Rockets, McGraw- 
Hill, New York, 1950.
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Если требуемый характер кривой р — р (/) может быть обеспе­
чен выбором шашки той или иной формы поперечного сечения и 
частичным бронированием поверхности заряда, то вторая основ­
ная характеристика работы двигателя — время горения заряда — 
целиком определяется размерами шашки и главным образом ве­
личиной так называемого свода горения. Свод горения можно опре­
делить как минимальное расстояние между начальной поверхно­
стью горения и положением фронта пламени в конечный момент 
времени горения. Так, для одноканальной цилиндрической шашки, 
когда горение наблюдается как по наружной поверхности, так и 
в канале, величина свода а определится выражением

2

поскольку положение фронта пламени в конце горения соответст­
вует примерно срединной поверхности шашки. Если одна из по­
верхностей такой шашки забронирована и горение происходит 
только по поверхности внутреннего канала (или, наоборот, толь­
ко снаружи), величина свода будет

ё" — Rq—г о-

Из этого примера видно, что при прочих равных условиях 
шашки, горящие снаружи и по поверхности канала, имеют мень­
шую толщину свода, т. е. меньшее время работы, чем шашки, 
горящие только по поверхности канала или только по наружной 
поверхности. Если поверхностью горения является поверхность 
торца шашки, то

е"' = £0

и, поскольку обычно £о^>7?о> время работы двигателя в этом слу­
чае максимально.

Разобранные свойства зарядов разной конфигурации сведены 
в табл. 5. 1.

С уменьшением общих габаритов шашки толщина свода по 
абсолютной величине тоже уменьшается, поэтому для получения 
минимальных времен горения используют многошашечные заряды. 
Пусть, например, одношашечный заряд из одноканальной цилинд­
рической шашки с размерами Гоь £01 в прежнем калибре 
снаряда заменен зарядом, состоящим из семи шашек, с геометри­
ей поперечного сечеиия, подобной исходной шашке (Т?о2, Г02, £02). 
Посмотрим, как при этом изменится время горения заряда. В пер­
вом случае величина свода горения, целиком определяющая пцо- 
должительность горения шашки, будет

_ ^01—ГО1 ^01 / 1 __ г01 \
2 “ 2 /?0J
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Свойства некоторых простейших типов шашек для случая 
сравнимых габаритов зарядов

(^0. fo=cOnSt)

Таблица 5. /

Сравнительное
^^^время горения

Характер 
кривой 
горения

Малое Среднее Наибольшее

Прогрессивная Шашки с горе­
нием по поверх­
ности цилиндри­
ческого канала

jP=const Шашки, горя­
щие снаружи и 
по поверхности 
канала

Шашки, горя­
щие по поверхно­
сти канала, имею­
щего сложную 
форму; шашки с 
пропилами

Шашки, го­
рящие с торца

Дегрессивная Шашки с горе­
нием по наружной 
поверхности

и во втором соответственно
„ ^02 —  ^03 /1

2 2 V
^7ш ^оз/

(^7ш—свод семишашечного заряда). 
Считая, что

2/?01 ~ ^вн
и что при плотной укладке семи шашек в камеру сгорания с внут­
ренним диаметром dBH 

о

получим, что для шашек с подобным поперечным сечением 

т. е. во втором случае время горения заряда уменьшается втрое по 
сравнению с самым быстрогорящим вариантом одношашечного 
заряда.

При переходе к многошашечному заряду плотность заряжания, 
характеризуемая весом единицы длины заряда, как правило, сни­
жается (см. табл. 5.2) и увеличивается длина камеры сгорания, 
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необходимая для размещения в двигателе прежнего количества по­
роха. Это приводит к ухудшению весовых характеристик двигате- 
ля и, в частности, к снижению отношения algn, которое согласно 
формуле К- Э. Циолковского определяет величину скорости, при­
обретаемой снарядом за счет работы ракетного двигателя.

Сравнительная плотность заряжания, характерная для 
пороховых ракетных зарядов с разной формой 

поперечного сечення

Таблица 5.2

Форма поперечного сечения 
шашки

Количество 
шашек в 
заряде

Плотность
заряжания

Одноканальная'цилиндрнческая шашка 1 1,000
То же ;5 0,834

h 7 0,916
Телескопическая шашка 1 0,984
Семиканольная шашка Уолша 1 -1,000
Трехканальная трехлепестковая шашка 7 0,967
Крестообразная шашка 1 0,909

Отметим, что при постоянной толщине свода шашки величину 
времени горения можно изменять за счет изменения величины 
давления, определяющего скорость горения пороха, однако при 
этом время работы двигателя можно изменять сравнительно в уз­
ких пределах.

Таким образом, в качестве предварительной рекомендации по 
выбору типа порохового заряда для проектируемого двигателя 
можно сказать следующее.

1. Если требуется, чтобы в течение всего времени работы дви­
гателя тяга поддерживалась на постоянном уровне, следует вы­
бирать шашку среди зарядов, горящих изнутри и имеющих слож­
ную конфигурацию капала или горящих снаружи и по поверхно­
сти канала; для очень больших времен работы необходимо ориен­
тироваться на схему торцового горения заряда.

2. Для обеспечения дегресснвности горения следует использо­
вать шашки, горящие снаружи, нли проектировать двигатель с 
двумя ступенями тяги.

3. Прогрессивный характер горения обеспечивают формы ша­
шек, предусматривающие горение изнутри канала.

4. Для резкого сокращения времени работы во всех трех слу­
чаях следует переходить к многошашечным зарядам. При этом 
можно считать, что в первом приближении время горения сокра­
щается в прямом соответствии с увеличением числа шашек в за­
ряде.
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Рассмотрим подробнее вопрос о выборе заряда для двигателей 
со средним временем горения. Для времени работы двигателя 20 — 
30 сек. и выше основная проблема создания работоспособной кон­
струкции заключается в предотвращении перегрева несущих дета­
лей и узлов камеры сгорания и главным образом стеиок двигателя. 
С этой точки зрения вариант заряда с горением по поверхности 
внутреннего канала является оптимальным, так как при плотной 
укладке в камеру сгорания такой заряд надежно изолирует стеики 
камеры толщей пороховой массы, которая из-за низкого коэффи­
циента теплопроводности яв­
ляется почти идеальным изо­
лирующим материалом. Про­
грессивность характеристики 
p~p(t) для шашки с про­
стым каналом (цилиндриче­
ским), ие всегда желатель­
ная для двигателя, может 
быть устранена или, по край­
ней мере, значительно сни­
жена за счет создания в 
шашке дополнительных де­
грессивных поверхностей 
горения или использования 
специальных так называе­
мых компенсирующих ша­
шек.

На фиг, 5.37 приведена 
шашка с горением по поверх­
ности канала, доработанная 
так, что поверхность ее горе­

Фиг, 5. 37. Схема заряда с щелевыми 
пропилами, обеспечивающими пример­
ную нейтральность кривой p~p[t) при 
горении по поверхности внутреннего 

канала.
/—кривая горения для простой одноканаль- 
ноД шашки, 2—кривая горения компенсирую­

щей поверхности.

ния остается примерно постоянной, т. е. характеристику горения 
которой можно считать практически нейтральной.

Доработка формы шашки заключается в том, что в толще шаш­
ки на конце ее делают пропилы шириной А мм. Горение происходит 
не только по поверхности канала шашки, но и по поверхности про­
пилов. В итоге в начальный момент времени суммарная поверх­
ность горения может быть заметно увеличена. По мере горения 
поверхность пропилов S уменьшается из-за увеличения разме­
ра поскольку

S д= (D d) /1 п.

Дегрессивность поверхности пропилов и прогрессивность основ­
ной поверхности горения дают возможность при определенном под­
боре элементов геометрии шашки добиться примерной нейтраль­
ности характеристики горения заряда.

Если для выполнения требований ТТЗ по параметрам тяги по­
верхность горения должна быть равной S см2, то соотношения эле­
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ментов геометрии пороховой шашки такого типа определятся в 
первом приближении из условий

( с _ с __ с

S^.dl^D-d^ ) “ч “°” ’

(и — число пропилов в заряде),
откуда

S — S 
n{D— d) nD '

(5.35)

где Ц — длина пропила;
D — наружный диаметр шашки;
d —внутренний диаметр шашки;

5нач и SK0H — соответственно начальная и конечная поверхности го­
рения,

или, если пропилы будут выполнены симметрично с двух концов 
шашки:

(5. 35')

Компенсирующие поверхности могут быть выполнены ие только 
в виде пропилов по концам шашки. Из других вариантов таких

Фиг. 5.38. Примеры зарядов, горящих по 
поверхности внутреннего канал-а. со сни­
женной прогрессивностью кривой р=р (i).

поверхностей можно назвать, 
например, обратный внут­
ренний конус и некоторые 
другие (фиг. 5.38).

В заключение остановим­
ся на вопросе о подборе за­
ряда для ракетных двигате­
лей со ступенчатой характе­
ристикой горения, отработке 
которых в последнее время 
уделяется большое внима­
ние. Если не рассматривать 
возможные варианты двига­
теля с двойной тягой, в ко­
торых программирование 

1г . I, d, D, 2^, ^^характерные размеры шашки. ТЯГИ ОПреДСЛЯеТСЯ КОНСТРУК­
ТИВНЫМИ особенностями дви­

гателя (конструкции с последовательно расположенными камерами, 
представляющими единое конструктивное целое, и некоторые дру­
гие), то ступенчатая характеристика горения может быть получена;

1) для малого времени горения
— за счет использования обычных одиоканальиых цилиндриче­

ских шашек с промежуточным бронированием (фиг. 5.39). При 
этом шашка может быть изготовлена из пороха одной и той же 
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марки или из двух различных порохов. В последнем случае техно­
логия изготовления заряда существенно усложняется и получить 
надежно работающий заряд становится довольно трудно;

2) для среднего времени горения
— за счет изготовления составной шашки, использующей две 

рецептуры пороха: быстро горящую — для стартового и медленно 
горящую— для маршевого участков полета (фиг. 5. 40);

Фиг. 5.39. Пример заряда, обеспечивающего двойную тягу для малого 
времени работы двигателя.

ест — свод шашки, сгорающий на первой ступени работы двигателя: — свод 
шашки, сгорающий за время работы в режиме марша.

— за счет использования двух различных рецептур пороха 
по мере горения по требуемой программе;

3) для большого времени работы
— за счет использования двух различных рецептур пороха, 

в схеме торцового горения. Примером может служить заряд управ­
ляемой мишени ВМФ США ХКДТ-1 «Тиль», приведенной иа 
фиг. 5.41. Заряд изготовлен целиком из пороха смесевого типа 
с рецептурой (в %):

нитрат аммония.......................................................... 80
синтетический каучук .......................................... . . 10
добавки (катализаторы горения, сажа, пластифи­

катор, вулканизирующие добавки) ...... 10

Более высокая скорость горения стартовой части заряда дости­
гается за счет некоторого изменения состава каталитических до­
бавок и изменений технологии изготовления топливной смеси.
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При фиксированной геометрии заряда характеристики работы 
двигателя могут быть изменены только путем использования раз-

Фиг. 5. 40. Примеры зарядов, обеспечивающих двойную тягу для средних 
времен работы двигателя.

личных рецептур топливной смеси (например, быстро или медлен­
но горящих порохов и т. д.) или изменения рабочего давления.

Маршевая ступень Стартовая ступень 
заряда заряда

Время работы......500 сек....... . -Л'гок
давление.............35кг/смг.____  юакг/см1
Тяга................ .  20 кг................-65кг

Фиг. 5.41. Схема устройства заряда управляемой мишени ВМФ США 
ХКДТ-1 «Тиль».

§ 6. ЗАДАЧА О ВПИСЫВАНИИ В КАМЕРУ СГОРАНИЯ ОПТИМАЛЬНОГО 
ВАРИАНТА ЗАРЯДА ИЗ ОДНОКАНАЛЬНЫХ ЦИЛИНДРИЧЕСКИХ ШАШЕК

Почти все снаряды полевой ракетной артиллерии проектируют­
ся с многошашечным вариантом заряда твердого топлива. Это объ­
ясняется главным образом тем, что с ростом протяженности актив­
ного участка полета (т. е. с увеличением времени горения заряда) 
кучность боя полевых ракет, как правило, снижается, так что для 
этих снарядов желательно иметь заряд с минимальным временем 
работы двигателя. Рост стартовой перегрузки при этом не накла­
дывает особых ограничений иа величину т сек., поскольку даже 
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максимальные из практически возможных перегрузок старта, как 
правило, не вызывают опасных напряжений в элементах конструк­
ции снаряда.

При проектировании многошашечного заряда необходимо преж­
де всего выбрать число шашек, при котором удовлетворяются ос­
новные требования ТТЗ к ракетному двигателю при достаточно 
высоких баллистических и конструктивных характеристиках его 
(плотность заряжания, отношение длина камеры сгорания 
и т. д.). Задача заключается в том, чтобы разместить в камере не­
которое определенное количество пороха со кг в виде заряда, гаран­
тирующего нормальное горение пороха при укладке шашек с мак­
симальной плотностью. Величина о кг обычно определяется при 
предварительном выборе конструктивных и весовых параметров 
снаряда. Размер dBn мм — внутренний диаметр камеры сгорания, 
характеризующий объем для размещения заряда, — находят при 
прочностном расчете камеры.

Задача о вписывании в камеру сгорания оптимального вариан­
та многошашечного заряда из одноканальных цилиндрических ша­
шек может быть решена разными путями — от простого эмпири­
ческого подбора различного числа шашек и до использования гро­
моздких аналитических расчетов. В первом приближении для ре­
шения этой задачи с достаточной степенью точности (и в то же 
время при сравнительной простоте расчетных выкладок) можно 
использовать графоаналитический метод, последовательность ко­
торого изложена ниже.

Пусть мы имеем заряд из п одноканальных цилиндрических 
шашек, поверхность торцов которых мала по сравнению с боковой 
поверхностью Зб0К (для общности можно, например, считать, что 
торцы шашек забронированы). Для такого заряда

5 = 5бок = л In (5.-36)
или с учетом !

d = D- 4е,
где е — свод горения шашки,

5бок = 2л (D—2е) In. (5. 36')
Из этого уравнения

D; d; I — соответственно внешний, внутренний диаметр и дли­
на пороховой шашки.

Полученное соотношение устанавливает связь диаметра шашки 
многошашечного заряда с некоторыми параметрами (е, л), опреде­
ляющими характеристики заряда с точки зрения поставленной за­
дачи. Однако практической пользы от этого соотношения мало, 
поскольку оио содержит, величину 5бок, вообще говоря, пока не 
определенную и никак не связанную с параметрами заряда или 
двигателя. Выразим Збок через эти параметры,

‘ 1^513*



Очевидно, что
® = v^p4=^(D2 — d2)lni,

где иЭар — объем заряда твердого топлива.
Разлагая разность квадратов диаметров на сомножители и 

группируя определенным образом выражение в правой части ра­
венства, получим

откуда
> ___ W
'бок

и
D^2e ш

2яе^п
(5- 37)

Теперь уже можно разбить суммарный заряд о кг на п шашек 
с определенными размерами (D, d, 1} так, чтобы время горения 
соответствовало требуемому (г). Однако разместится ли такой за­
ряд в камере двигателя, а если и разместится, то .будет ли гореть 
там устойчиво, неизвестно, т. е. выбор возможного варианта заря­
да чисто формален.

Тождественно преобразуем равенство
(В = Sбок Т 

к виду

к CqKвн

где FBa=-^ —площадь поперечного сечения камеры сгорания;
FCB — свободное сечение камеры при размещении в ней а 

шашек пороха.
Известно, что параметр

^бок

Fсв 

характеризует устойчивость горения пороха в двигателе; обозна­
чим его х и перепишем последнее соотношение с учетом этого обоз­
начения и несколько перегруппировав оставшиеся члены:

ЛСе ЕГ

вн

св Fин — тори

ан f" вн вн

где F-горц — площадь торцового’ сечения заряда.
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Будем считать, что в первом приближении длина камеры сгора­
ния равна длине размещенных в ней шашек, тогда

Ш л

। ^торц j торц^ I ^зар j Y
^вн Лш ' ^вн 7 Fви^

т. е.
/1 \ Е*1----- — FBH1
\ V вн‘ /

откуда величина to определится в виде

ш = Чр»ГТ7- (5-38)ех 4- /
Подставляя это со в (5.37), получим

ех 
вн ~ .D-- '2e '------- ^±L_L. (5.399

2яе п
Введем безразмерные комбинации:

5 = Л 
^ВН

5 = — .
^ВН

(5. 40)

Поделив обе части равенства (5.39') иа с?Вн, легко получить
ех

D _ г ; I I 11—= —■ -[-------------------------- ,
<^ви Двн 8 . Л

1+1

что в безразмерных величинах записывается как

g _ 2^ ! * е 1__ L 
; 8 1+г t п

(5.39")

(5.39)

Теперь заданный вес пороха со кг можно разбить на п таких 
шашек, которые разместятся в камере проектируемого двигателй 
и будут гореть в нем устойчиво.

Оптимальным, естественно, будет вариант заряда, который раз­
местится в камере сгорания в плотной укладке, т. е. для которого 
^вн будет диаметром описанной окружности. Этот вариант проще 
всего определить графически как точку пересечения графика урав­
нения (5. 39) с так называемой кривой плотных укладок (фиг. 5.42), 
Кривая плотных укладок строится по точкам табл. 5. 3, содержа- 
щей*безразмерные диаметры разного числа окружностей, вписан­
ных в круг данного диаметра d.
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Безразмерные диаметры вписанных окружностей
Таблица 5.3

п 6 п 5 п 8 п 8 !
i:

в 1 п 5

1 1 7 0,333 13 0,230 19 0,200 ■ 25 0.175 31 0,160
2 0,5 8 0,294 14 0,220 20 0,195 26 0,168 32 0,156
3 0,464 9 0,269 15 0,220 21 0,189 27 0,165 33 0,156
4 0,414 10 0,256 16 0,213 22 0,184 1’28 0,165 34 0,150
5 0,370 11 0,247 17 .0,205 23 0,176 । 29 0,160 35 0,150
6 0,333 12 0,244 18 0,200 ' 24 0,172 , 30 0,160 36 0,150

Графиком уравнения (5. 39) координатах б, 1//г является пря-в
мая линия, проходящая через точку М (0; 2g) под углом ср оси абс­

Фиг. 5. 42. Кривая плотных укла­
док для безразмерных диаметров 

шашки.

цисс (фиг. 5.43), тангенс которого 
равен

, 1 Е 1
tgCD=-------------------* 1 8 1+ £ Р

Эта прямая может быть ориен­
тирована относительно кривой плот­
ных укладок по-разному. При этом 
если имеется одна точка пересечения 
(фиг. 5.43)—решение единственно, 
если же кривые пересекаются не­
сколько раз — существует соответ­
ствующее число вариантов заряда, 
каждый из которых удовлетворяет 
оптимальным условиям. Возможен 
случай, когда кривые не будут 
иметь общих точек. В этом случае, 
если имеется пара координат, при 
которых обе кривые сходятся 
достаточно близко, ищут решение 

в районе этой пары (фнг. 5.44) н проводят обратный расчет, в ко­
тором уточняют исходные параметры заряда и двигателя. Если 
такой пары координат нет, то приходится варьировать исходные 
величины г, z, / и т. д., добиваясь нужного изменения ориентации 
прямой

5 = 2- + 3-^___ L_L.
8 1 + £ £ п

При этом прямая может быть либо перенесена вдоль оси 6, так 
что

8 = 2^ + —1 ' 8
£ 1

1+е
1
п ’
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где — е{ — новая величина свода горения, 
либо повернута вокруг точки М (фиг. 5.45):

1 е 1 \ 1
8 1 / п

5^

В обоих случаях ищется такое положение прямой, при котором 
имеется хотя бы одна общая или, по крайней мере, достаточно 
близкая точка.

Для анализа способов практического изменения ориентации пря­
мой рассмотрим коэффициенты уравнения (5. 39):

2g
4вн

Этот коэффициент может быть увеличен (при dBH = const) 
только за счет увеличения толщины свода шатки е. При этом для 
сохранения постоянным заданного времени горения необходимо.

Фиг. 5. 43. К выбору оптимального 
варианта многошашечного заряда 
из однокан аль пых цилиндрических 

шашек.

Фиг. 5.44. Выбор оптимально- 
го^варианта заряда при отсут­
ствии точки пересечения кри­

вых (первый случай).

— либо повысить давление в двигателе до р\ так, чтобы в нуж­
ной степени возросла скорость горения пороха и

g  g]
ч(р) а(р\) ’

— либо перейти на порох другой рецептуры с нужной скоро­
стью горения при прежнем давлении

gi
«(^) «Др) '
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Таким образом, перенос прямой вдоль оси б связан с необходи­
мостью повысить рабочее давление в двигателе или перейти на 
новую более медленно горящую рецептуру топлива.

ех
2) И s 1 V 1 ~ 1

\ 8 14-е £ / 8, еъ е
* ^вн

Величина коэффициента зависит от е, х и I, причем, поскольку 
при фиксированном oj значения е и I связаны между собой, про­
извольно менять можно лишь два параметра, например, % и е. Из 
формулы видно, что этот коэффициент растет с увеличением х, 
стремясь в пределе к величине, определяемой соотношением

ех
I \ 11.. ~Т 11— ) = —— Sim —— = — —, 

/ 8 « х —■» . гх 8 с
7“ * ^вн

и увеличивается при уменьшении в], причем

(5.41)

г / 1Jim —
е—О \ 8

——— 11m
8 1 е-*0

^вн
8 6

^вн

(5. 41')

На практике коэффициент ограничен еще меньшими значени­
ями, так как при % больше некоторого хпр в двигателе наблюдаются 
явления, свойственные неустойчивому горению порохового заря­
да. а из-за ограниченности максимальной скорости горения суще­
ствующих рецептур величина е не может быть ниже некоторой, 
равной

£min“1«(р)]max t.
При уменьшении х и увеличении е коэффициент стремится к 

минимальному предельному значению, равному в обоих случаях 
нулю:

Пт^—------— — Jimi —1 i=0, (5. 42)

7“С ви ‘

х
.. / 1 е 1 \ I I .. / 1 \ п /к лоьJim (— ■—„ — ------- . 11Ш _— 1 — 0. (5.42)
е-*« \ 8 14 е { / 8 1 е—» е* {---- \ 1-f-—"

Д ВН ' '
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Таким образом, поворот прямой вокруг точки М (фиг. 5.45) 
может быть вызван изменением параметра % двигателя или выбо­
ром новой расчетной толщины свода шашки. При этом увеличение 
я и снижение величины е (использование в двигателе медленно го­
рящих порохов и низких рабочих давлений) вызывают поворот пря­
мой против часовой стрелки.

Поскольку е входит в оба коэффициента уравнения прямой, 
при переносе прямой вдоль оси 6 происходит дополнительный по­
ворот ее вокруг точки М и при одном повороте —некоторое сме­
щение точки М иа оси б,

В заключение отметим, что ординаты точек пересечения прямой, 
соответствующей уравнению (5.39), с кривой плотных укладок

Фиг. 5.45- Выбор оптимального 
варианта заряда при отсутствии 
точек пересечения кривых (второй 

случай).

Фиг. 5.46. Выделение области зна­
чений п и 5, соответствующих ва* 
рианту неплотных укладок шашек 

в камеру,

делят плоскость на части, в кото­
рых либо кривая лежит над пря­
мой, либо, наоборот, прямая ле­
жит над кривой. В первой области 
■для любого числа п в диаметр d} 

£пл —безразмерный диаметр шашки, 
обеспечивающей плотную укладку 
заряда в камере, б^ал—безразмерный 
диаметр шашки, обеспечивающей тре­
бования по параметрам внутренней 

баллистики.

плотно укладываются шашки,
соответствующие безразмерному диаметру опл, а для размещения 
в камере заряда со кг требуются шашки диаметра ^<^пЛ. Таким об­
разом, заряд может быть размещен в d^, но укладка будет неплот­
ной (фиг. 5.46). В областях, где заряд не может быть раз­
мещен в камере сгорания, так как диаметр шашек должен быть 
больше величины, соответствующей предельному вписыванию п 
окружностей в d^.

Пусть удалось добиться, чтобы пересечение кривых определи­
ло искомый вариант оптимального многошашечного заряда. Преж­
де чем окончательно остановиться на этом варианте заряда, необ­
ходимо, как правило, проверить к для канала шашки этого заряда.
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поскольку в расчет была введена некоторая х, средняя для всего 
двигателя. Для проверки можно пользоваться соотношением

 (^бок)кан . __ 4/ (5. 43)

4
где d = D — 4е;

*каи" параметр х канала шашки;
(5бок)кан —поверхность горения канала;
(^са)кан^ свободное сечение канала,

причем допускается
^кан = (2—3) Хнар!

где хнар — соответствующее отношение площадей для наружной 
свободной полости двигателя:

(^бок)нар itDln _____ 4D2n______
■ (°-44’

—--------^ — d^n
4 4

$ 7. ПРОЕКТИРОВАНИЕ УЗЛА ВОСПЛАМЕНЕНИЯ ОСНОВНОГО ЗАРЯДА 
ТОПЛИВА

Основной заряд ракетного двигателя воспламеняется за счет 
сжигания в камере сгорания дополнительного заряда, состоящего 
обычно из дымного пороха с определенным размером зерна. Дым- 

Фиг. 5.47. Схема электрической системы ведения огня 
боевой машины БМ-13.

нын порох в специальном футляре или миткалевом мешочке раз­
мещают в передней части камеры сгорания у переходного дна. Для 
передачи командного импульса воспламенителю боевые машины 
оборудуют специальной электросистемой ведения стрельбы, типо­
вая схема которой представлена на фиг. 5.47. Электросистема 
замыкается на контактное устройство (пиросвечу) снаряда. 
Пироснеча содержит специальную сборку, называемую пиро­
патроном и представляющую собой навеску л егковоспл вменяемой 
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пороховой мякоти с вмонтированным в нее мостиком накаливания 
(фиг. 5. 48).

При команде «огонь» в цепи появляется ток, передающийся 
через совмещенные контактные устройства направляющей и сна­
ряда на пиросвечу. Срабатывает мостик накаливания, и пороховая 
мякоть пиропатрона сгорает, посылая форс огия на воспламени­
тель. В результате воспламенитель получает нужный командный 
импульс- Продукты сгорания воспламенителя заполняют камеру, 
вызывая начальное повышение давления в ией, и устремляются 
к соплу. Омывая пороховые шашки основного заряда, поток про­
дуктов сгорания вызывает их воспла­
менение.

Основным требованием к воспламе­
нителю принято считать необходимость 
создания в камере сгорания условий, 
гарантирующих надежное зажигание 
и выведение на режим устойчивого го­
рения основного заряда двигателя и 
прежде всего — повышение в полости
камеры давления до величины, несколь- Фиг. 5.48. Пиросвеча ракет­
ке перекрывающей давление расчетно- кого снаРяда м‘13- 
го режима работы. Поскольку величи­
на удельного газообразования вещества воспламенителя является 
физической константой, давление, создаваемое в двигателе за счет 
сгорания воспламенителя, будет целиком определяться массой сго­
ревшего вещества и конструктивными особенностями заряда и дви­
гателя. В первом приближении можно считать, что при использо­
вании в качестве воспламенителя дымного пороха для надежного 
воспламенения основного заряда необходимо, чтобы на каждый 
литр свободного объема камеры сгорания приходилось 1,5—2 г 
воспламенителя, т. с.

q^ = (1,5<-2,0)
где q^—навеска воспламенительного состава. 
При этом за свободный объем можно принимать величину

где 1,15 учитывает наличие в двигателе задиафрагменного объема 
и свободного пространства у переднего дна;

1т — длина шашки заряда и дТорц — площадь торцов.
Таким образом, для расчета потребной навески воспламените­

ля в первом приближении можно пользоваться формулой

qa~- (П65-^-2,2Ц-  ̂—И8тор1^/Ш. (5.45)

В реальных условиях процесс воспламенения зависит не только 
от величины начального свободного объема, ио и от особенностей 
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конструкции заряда и двигателя. Получить теоретически формулу, 
определяющую необходимое ^в, через параметры заряда и двига­
теля не удается, поэтому окончательно навеску воспламенителя 
подбирают с учетом результатов опытных сжиганий.

Для подбора воспламенителя к многошашечным зарядам из одно- 
канальиых цилиндрических шашек можно рекомендовать эмпири­
ческую зависимость, полученную в виде 

(5.46)
однако и эта формула не претендует на универсальность для раз­
ных двигателей с многошашечным зарядом.



Глава VI

ЭЛЕМЕНТЫ ВНЕШНЕЙ БАЛЛИСТИКИ НЕУПРАВЛЯЕМОГО
ПОРОХОВОГО РАКЕТНОГО СНАРЯДА

§ 1. ТРАЕКТОРИЯ ПОЛЕТА НЕУПРАВЛЯЕМОГО 
РАКЕТНОГО СНАРЯДА

Определения. Системы отсчета координат
Внешняя баллистика изучает законы движения снарядов и ракет 

в воздухе и способы управления этими законами. Применение ос­
нов теории внешней баллистики на практике позволяет спроектиро­
вать ракетный снаряд, обеспечивающий выполнение ТТЗ по даль­
ности стрельбы и кучности боя.

Место распо­
ложения цели

Фиг. 6. 1. Траектория полета неуправляемой ракеты в земной 
системе координат.

Л—конец активного участка.

В общем случае траектория полета ракетного снаряда представ­
ляет собой пространственную кривую с началом в точке старта сна­
ряда. Эту кривую принято фиксировать в так называемой земной 
системе координат (фиг. 6. 1).

В земной системе за начало отсчета принимают точку, совпадаю­
щую с местом старта ракеты. Оси координат располагают так, что 
одна из них, обозначаемая обычно Оу, вертикальна, а две другие 
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произвольно ориентированы в горизонтальной плоскости. Если 
в земной системе координат провести вектор цели ОМ, то плос­
кость, определяемая осью Оу и вектором ОМ, называют плоско­
стью стрельбы. Плоскость стрельбы является характерной плоско­
стью земной системы координат.

Траектория полета ракеты полностью определяется, если из­
вестна взаимная связь земных координат f(x, у, z)=0; при этом 
характер движения ракеты вдоль траектории будет зависеть от за­
кона изменения по времени координат положения ракеты на траек­

тории:
x=x(i)>

z=z(t).
Движение ракеты вдоль 

траектории представляет со­
бой лишь переносную часть ее 
общего движения. Второй 
частью этого движения являет­
ся относительное вращение ра-

Фиг. 6.2. Оси связанной системы коор- кеты вокруг точки ее, находя- 
ди:!:-|Т’ щейся на линии траектории

(центра тяжести ракеты). Это 
движение принято называть относительным и рассматривать, вводя 
дополнительную подвижную систему координат, связанную с пере­
мещающимся телом, в данном случае — летящей ракетой. Эта сис­
тема координат называется связанной. Начало связанной системы 
координат совмещается с центром тяжести ракеты; оси системы 
выбирают так, чтобы ось Ох' совпадала с продольной осью ракеты, 
а ось Оу' обеспечивала вертикальность (при отсутствии крена) ко­
ординатной плоскости х'Оу'. При таком выборе осей связанной сис­
темы координат для ракеты, расположенной без крена в плоскости 
стрельбы, плоскость х'Оу' совпадает с плоскостью стрельбы. Ориен 
тация осей связанной системы координат относительно ракеты 
представлена на фиг. 6, 2.

При введении связанной системы координат относительное вра­
щение ракеты можно изучать как изменение относительного поло­
жения осей земной и связанной координатных систем. В этом случае 
вводятся следующие координатные углы: угол тангажа 9, угол 
рыскания угол крена ф.

Углом тангажа называют угол между осью Ох' связанной сис­
темы координат и плоскостью xOz земной системы. Для наглядно­
сти угол тангажа можно представить как угол между осью ракеты 
и горизонтальной плоскостью. Углом рысканья называют угол меж­
ду осью ракеты н плоскостью стрельбы. Этот угол показывает, на­
сколько ракета уклоняется от своего положения в плоскости стрель­
бы. И, наконец, утлом крена называют угол между плоскостью 
х'Оу' связанной. системы координат н плоскостью стрельбы.
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Этот угол характеризует проворот ракеты вокруг своей продольной 
оси.

Углы О, Ф и ф представлены на фиг. 6.3; для простоты на схе­
мах показаны частные случаи, изобразить которые графически наи­
более просто.

Таким образом, чтобы задать положение ракеты в пространстве 
в произвольный момент времени t, необходимо знать закон пере-

Фиг. 6. 3. Определение углов 0, ф и qj ракеты,
6—угол тангажа для ракеты, расположенной в плоскости стрельбы, — угол
рыскания ракеты, летящей с углом 0=0, р — \тол крена ракеты, летящей с в—О, 

ф=0.

мещения центра тяжести ракеты вдоль траектории относительно 
земной системы координат

х~х (/), 1 

z — z(t) J
(6.1)

и характер относительного вращения ракеты вокруг центра тяже­
сти, т. е. положение осей связанной системы координат относитель­
но координатных плоскостей земной системы

6=6(0,
Ф-т (6.1')

С большой степенью точности траекторию полета снарядов мож­
но считать плоской кривой, расположенной целиком в плоскости 
стрельбы, за исключением, быть может, отдельных участков, когда 
под действием внешних и внутренних возмущающих сил ракета 
отклоняется от своего положения в плоскости стрельбы. Особенно 
близки к плоским кривым траектории ракет с небольшой дально­
стью полета — снарядов полевой ракетной артиллерии.

Если считать траекторию полета плоской кривой, то земную сис­
тему координат целесообразно ориентировать так, чтобы плос­
кость хОу совпадала с плоскостью стрельбы. В этом случае траек­
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торию можно рассматривать на плоскости хОу и определять поло­
жение ракеты на траектории при помощи координат:

У=У
6 = 6 (/), 

Ф = Ф (О»

(6.2)

Кроме земной и связанной систем координат, при изучении дви­
жения ракет в воздухе приходится пользоваться системой коорди­

нат, учитывающей направление движения набегающего потока воз­
духа относительно ракеты. Эту систему координат называют по­
точной, Оси поточной системы координат выбирают таким образом, 
чтобы ось Oxi ее совпадала с вектором абсолютной скорости дви­
жения ракеты (т. е. совпадала с направлением скорости набегаю­
щего потока воздуха и была направлена против этого потока), 
ось Оу, выбирают так, чтобы в случае ф=0 плоскость XiOyi совпа­
дала с плоскостью стрельбы; третью ось Ozi выбирают перпенди­
кулярной первым двум осям. Более подробно поточная система 
координат рассмотрена несколько ниже, Оси поточной системы ко­
ординат показаны на фиг. 6. 4.

Элементы траектории неуправляемого полета
Основной внешней особенностью траектории полета ракеты яв­

ляется наличие на траектории двух последовательных участков — 
активного и пассивного.

Активным называют участок траектории, по которому ракета 
летит с работающим двигателем. На этом участке происходит раз­
гон снаряда до так называемой скорости в конце активного участка 
полета, которая обычно является максимальной для всей траек­
тории.

На пассивном участке траектории (участке свободного полета) 
двигатель уже не работает н полет продолжается по инерции за 
счет запаса кинетической энергии, приобретенной ракетой на актив­
ном участке полета. На восходящей ветви пассивного участка 
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траектории скорость движения снаряда постепенно снижается до 
некоторого минимального значения, соответствующего моменту до­
стижения снарядом вершины траектории, а затем на нисходящей 
ветви увеличивается.

Выстрел порохового ракетного снаряда обычно производится со 
специальной пусковой установки, имеющей направляющие устрой­
ства той или иной конструкции. Движение снаряда по направляю­
щей до момента схода с нее иногда выделяют в самостоятельный 
так называемый начальный участок траектории. Для достижения 
требуемой дальности полета пусковая направляющая должна быть 
установлена под некоторым углом к горизонту. Этот угол называет­
ся углом установки направляющей.

Фиг. 6.5 Схема траектории полета неуправляемого ракетного снаряда.
ОА—активный участок траектории. Л.М—пассивный участок траектории, ЛЛ'—восхо­
дящая ветвь пассивного участка NM—нисходящая ветвь пассивного участка, Хтах — 
максимальная дальность полета, Нтах— максимальная высота подъема траектории, 
v тах — скорость снаряда в конце активного участка траектории, 60—угол установки 

направляющей (угол стрельбы), v минимальная скорость ракетного снаряда.

Типовая траектория полета неуправляемого ракетного снаряда 
представлена (для случая движения в плоскости хОу, совпадаю­
щей с плоскостью стрельбы) на фиг. 6. 5. Следует иметь в виду, что 
если под вектором цели понимать вектор ОЛ1, проведенный нз точ­
ки старта снаряда в точку, соответствующую на местности располо­
жению объекта, по которому ведется стрельба, то в общем случае 
этот вектор может не совпадать с направлением оси Ох (даже для 
плоской траектории).

На фиг. 6.6 показано, как меняется полная скорость снаряда 
по мере его движения вдоль траектории. Кривая иллюстрирует 
характер изменения скорости качественно.

Относительная протяженность активного участка траектории по 
сравнению с остальной частью траектории невелика. Так, для поро­
ховых ракет с дальностью в несколько десятков километров она 
составляет, быть может, несколько сот метров, т. е. имеет относи­
тельную протяженность порядка до 10%. Поэтому при ориентиро­
вочных баллистических расчетах активный участок на траектории 
можно не учитывать и, считая, что снаряд приобретает скорость 
Птах практически в точке старта, рассматривать упрощенную схему 
траектории (фиг. 6. 7).
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В качестве примера пороховых ракетных снарядов, неуправляе­
мая траектория полета которых может быть схематически пред­
ставлена кривыми фиг. 6. 5 или 6. 7, можно привести хорошо из­
вестные армейские ракеты США; «Корпорал» (дальность порядка

v м/сек

Фиг. 6.6. Характер изменения скорости при движении ра­
кеты вдоль траектории,

80 км), «Онест Джон» (дальность порядка 35 км), «Лакросс» 
(дальность порядка 30 км), «Сержант» (дальность порядка 80 км) 
и многие другие.

Пороховые снаряды могут быть выполнены и в варианте управ­
ляемых ракет. Примером таких ракет могут служить снаряды:

График изменения скорости 
для упрощенной схемы траектории

Фиг, 6.7. Упрощенная схема траектории полета неуправля­
емого ракетного снаряда.

«Фолкон» (США, система «воздух—воздух»), «Сайдунндер» (США, 
система «воздух—воздух»), «Дарт» (США, противотанковый), 
«Кобра» (Швейцария, противотанковый), «Файрстрнк» (Англия, 
система «воздух—воздух»), «SS-11» (Франция, противотанковый).
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Характер н вид траектории полета этих снарядов зависят от 
многих факторов и в первую очередь от взаимного расположения 
в момент выстрела цели и места старта ракеты, наличия и харак­
тера защитных маневров цели, тактико-технических данных аппа­
ратуры и всей системы наведения или самонаведения снаряда и т. д. 
В настоящей работе вопросы, связанные с теорией управляемого 
полета, не рассматриваются *.

§ 2, СИЛЫ И МОМЕНТЫ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА СНАРЯД 
В ПОЛЕТЕ

Схема сил и моментов

Всякое перемещение тела в пространстве является результатом 
воздействия на тело внешних сил и моментов.

Рассматривая полет ракетного снаряда, легко видеть, что ха­
рактер движения ракеты в пространстве определяется воздейст­
вием на нее трех сил; — силы тяги ракетного двигателя; — 
суммарной силы взаимодействия ракеты с набегающим потоком 
воздуха, тормозящим движение ракеты и отклоняющим ее полет от 
идеальной кривой; mg — массовой силы тяжести (веса ракеты). 
Схема этих сил приведе- 
на на фиг. 6. 8. В случае v
управляемой ракеты к 
силам, показанным на 
фиг. 6.8, добавляются Ra 
управляющие силы, при- 
ложенные на элементах 
управления полетом ра- 
кеты.

При разборе вопро- 
сов внутренней баллнстн- * 
ки порохового ракетного Фиг. 6.8. Полная схема сил, действующих 
двигателя было сказано, на пороховой снаряд в полете,
что тяга этого двигателя 
возникает как результат, как реакция истечения продуктов горе­
ния порохового рабочего заряда через сопло двигателя. Направ­
ление тяги совпадает с осью сопла, т. е. при соосном расположении 
двигателя в снаряде — с продольной осью снаряда. Для вычисле­
ния тяги следует пользоваться соотношением (4. 52) или упрощен­
ной зависимостью (4.53).

Массовой силой тяжести (весом ракеты) называют, как и обыч­
но, равнодействующую сил тяготения, действующих на отдельные 
детали порохового снаряда. Точку приложения этой силы называют 
центром тяжести. По направлению сила тяжести совпадает с на­
правлением вертикали в соответствующей точке траектории.

1 Подробное изложение их можно найти, например, в книгах:
А. Л о к к, Управление снарядами, ИЛ, 1958.
В. И. Феодосьев и Г. Б, Синярев, Введение в ракетную технику, 

Оборонгиз, 1956 и др.
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При полете снаряда в воздухе набегающий поток активно воз­
действует на корпус ракеты. Результат этого воздействия можно 
представить в виде распределения по поверхности ракеты избыточ­
ного нормального давления и касательных сил, равнодействующую 
полной системы которых называют полной аэродинамической си­
лой сопротивления, Точку приложения полной аэродинамической 
силы называют центром давления снаряда. Положение центра дав­
ления зависит от характера эпюры распределения составляющих 
аэродинамических сил. Условно считают, что он расположен на оси 
ракеты в точке, которая рассчитывается в каждом конкретном при­
мере. Вектор полной аэродинамической силы сопротивления в об­
щем случае произвольно ориентирован в пространстве в сторону, 
противоположную направлению движения снаряда. Этот вектор 
принято связывать с поточной системой координат и представлять 
в виде трех компонентов, ориентированных по осям этой системы. 
Соответствующие компоненты называют силой сопротивления, 
подъемной и боковой силами (фиг, 6.9).

Фиг. 6.9. Составляющие равнодействующей аэродинамической 
силы в поточной системе координат.

X—сила лобового сопротивления, У—подъемная сила.

Поскольку было принято, что при ориентировочных расчетах 
траекторию можно считать плоской кривой, естественно силой Z 
пренебречь и считать вектор скорости v совпадающим с плоскостью 
стрельбы. В этом случае истинная аэродинамическая сила Яаэрд за­
меняется достаточно близкой к ней по величине силой 7?', причем 
удается значительно упростить систему аэродинамических сил, 
сводя ее к силе сопротивления и подъемной силе, лежащим в плос­
кости, совпадающей с плоскостью стрельбы (фиг. 6. 10), Эти со­
ставляющие обычно я рассматривают при исследовании аэродина­
мических сил, действующих на ракету в полете.

Из фиг. 6. 8 видно, что на ракете имеются две точки приложения 
внешних сил - ■ центр тяжести и центр давления. Оказывается 
удобным привести силы к одной какой-нибудь точке, например 
к центру тяжести, с которым совпадают начала поточной и связан- 
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ной систем координат. Для этого в точке приведения (в нашем 
случае — центре тяжести снаряда) прикладывают две взаимно- 
уравновешиваюшиеся силы, совпадающие по величине и линии

Фиг. 6.11. Схема приве­
дения силы к центру тя­

жести снаряда, 
у у_ — условные векторы 
приведения силы У к н- ь 

снаряда.

действия с приводимой силой. Равновесие тела или характер его 
движения при таком приложении сил не нарушается. Рассматри­
вая теперь все три силы, легко видеть, что 
в виде суммы силы, приложенной уже в точ­
ке приведения, и момента вокруг этой точки 
пары двух других сил. Величина и направ­
ление силы при ее приведении сохраняются 
неизменными; дополнительный момент опре­
деляется величиной силы и расстоянием от 
точки первоначального приложения силы 
до точки приведения. На фиг. 6. 11 дай при­
мер приведения аэродинамической подъем­
ной силы в центр тяжести снаряда для 
частного случая положения вектора этой 
силы.

На фиг. 6, 12 показана полная расчетная 
схема сил и моментов, приведенных к цент­
ру тяжести снаряда. Схема сил и моментов 
для упрощенного варианта плоской траек­
тории, совмещенной с плоскостью стрель­
бы, приведена на фиг. 6. 13. Из сопоставле­
ния фиг. 6. 12 и 6. 13 видно, что в послед­
нем случае исчезает боковая составляющая 
аэродинамической силы, а все остальные 
силы приводятся к одной плоскости. Отно­
сительно моментов дело обстоит так, что 
в общем случае даже в плоской системе 
сил целесообразно рассматривать все три момента Мъ, Л1Ф и M<f, 
причем для оперенных снарядов определяющим является момент
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Me, а Мф и отражают лишь возможность совершения раке­
той колебательных движений в соответствующих плоскостях во­
круг центра тяжести снаряда с ограниченными возможными угло-

Фиг. 6.12. Расчетная схема сил и моментов, приведенных к центру 
тяжести снаряда.

выми перемещениями. Для турбореактивных снарядов, вращаю­
щихся в полете, основными являются моменты Мs и Мт.

Поскольку все три группы сил, действующих на ракетный сна­
ряд в полете, определены в разных системах координат, необходимо 
связать эти системы между собой. Для случая плоской траектории

указанная связь устанавливается, если задать координаты центра 
подвижных систем (связанной и поточной) относительно земной 
системы координат и углы между положительными направлениями 
координатных осей.
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Угол между продольной осью ракеты, совпадающей с осью Ох' 
связанной системы координат, и осью Ох земной системы определен 
как угол тангажа ракеты 0.

Кроме этого угла, рассматривают обычно угол между осями Ох' 
и Охг связанной и поточной систем координат. Этот угол называют 
углом атаки снаряда и обозначают а.

Третий угол — между осью Охг поточной системы координат 
и осью Ох земной системы — определяется через первые два в виде 
<)=-!) - а. Угол Ф характеризует направление касательной к траек­
тории в данной точке полета, поскольку вектор полной скорости и 
всегда касателен к траектории:

1Ч, Уь
где xk, уь — текущие координаты положения ц. т. на траектории.

Теперь легко выделить из всей системы действующих сил те, 
которые способствуют движению ракеты вперед, и силы, тормо­
зящие движение ракеты. Для этого достаточно спроектировать все 
силы иа ось Охь определяющую направление движения.

В результате проектирования получаем, что единственной дви­
жущей силой является проекция тяги ракетного двигателя

^'дВ==^Т COS И, 

а сопротивление движению оказывают сила лобового сопротиале- 
ния X и составляющая веса ракеты

Fcow=X+mg sin (fl—а).
Вторая составляющая силы тяжести уравновешивается подъ­

емной силой У. При
F дв > F сопр, 

т. е. в случае
г> X + mg sin (0 — а)

COS а 

равнодействующая этих двух сил 
kF =F — F Дв ДВ сопр 

направлена в сторону движения ракеты. Под действием Д^дв раке­
та движется ускоренно, избирая все большую скорость.

На пассивном участке траектории /?т=0 равнодействующая сил 
РдЪ и Гсопр направлена в сторону, противоположную направлению 
движения ракеты, и ракета движется с замедлением.

Строго говоря, равенства
^дв=^т cos а или FHB=0, 

^'conp==^4_^g sin (fl а) 

справедливы лишь для восходящей ветви траектории.
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При движении по нисходящей ветви траектории согласно 
фиг. 6. 14

F^=mg sin(— 9— а), 

Р СОПр=='^>
т. е. даже при отсутствии тяги двигателя имеется составляющая, 
направленная в сторону движения ракеты. Наличие этой силы 
объясняет характер изменения скорости снаряда на нисходящей 
ветви траектории (см. фиг. 6. 6).

Фиг. 6. 14. Соотношение сил на нисходящей ветви 
траектории.

В итоге получаем, что на ракету в полете действуют следующие 
основные силы и моменты:

Rt — сила тяги ракетного двигателя;mg — сила тяжести, равная весу снаряда;X, Y — составляющие аэродинамической силы сопротивления;Мв —момент тангажа;
—момент крена;Мф — момент рыскания,

причем для пассивного участка траектории RT = 0.
Схема действующих сил для восходящей и нисходящей ветвей 

траектории представлена на фиг. 6. 13 н 6. 14. Этими схемами мож­
но пользоваться, если предполагается, что ракета движется по тра­
ектории, лежащей в плоскости стрельбы.

Сила тяжести. Расчет веса и положения центра тяжести снаряда
При полете снаряда в пределах гравитационного поля Земли 

среди прочих сил на снаряд действует сила земного тяго­
тения, называемая силой тяжести. Сила тяжести Р пропорцио­
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нальна массе тела. Коэффициент пропорциональности называют 
ускорением силы тяжести:

P~mg, -
g~9,81 м.1сек2 (на поверхности Земли).

Центром тяжести твердого тела (например ракетного снаряда) 
называется центр гравитационных сил, действующих на каждую 
отдельную часть этого тела.

Физическим представлением силы тяжести является вес тела. 
Поэтому центром тяжести можно еще назвать точку приложения 
равнодействующей системы векторов, изображающих веса отдель­
ных точек системы. При таком определении центра тяжести дейст­
вие силы тяжести на систему материальных точек или твердое тело 
сводится к полному весу рассматриваемой системы точек илн дан­
ного твердого тела, приложенному в центре тяжести этого тела.

В итоге,, чтобы учесть воздействие силы тяжести на пороховой 
ракетный снаряд, движущийся по определенным законам по своей 
траектории, необходимо найти вес снаряда и точку приложения это­
го веса — центр тяжести снаряда.

Вес однородного твердого тела обычно считают пропорциональ­
ным объему, занимаемому этим телом:

P = mg = ?gV=4 V, (6.3)

где р — плотность вещества данного тела;
7 — удельный вес тела;
V — объем тела.
Снаряд в целом нельзя считать сплошным однородным твер­

дым телом. Однако к отдельным деталям снаряда такое предпо­
ложение вполне применимо. Следовательно, чтобы рассчитать вес 
снаряда, необходимо просуммировать веса всех деталей, входящих 
в окончательную сборку, причем веса отдельных деталей можно, 
определить через их объемы и удельный вес материала.

В сборке порохового реактивного снаряда встречаются детали, 
вычисление объема которых не представляет никакого труда (на­
пример цилиндрический корпус камеры сгорания), и детали, слож-; 
ная конфигурация которых затрудняет необходимые вычисления.3 
В последнем случае принято сложную деталь разбивать услов­
ными сечениями на ряд более простых (цилиндр, конус и т. д.) и 
вычислять объем детали как сумму объемов ее элементарных 
частей.

Пусть, например, надо рассчитать вес детали, представленной 
на фиг. 6. 15. На первый взгляд кажется, что рассчитать объем этой; 
детали весьма трудно, однако достаточно провести условно три: 
сечения /—I, II—II и III—III, чтобы деталь распалась на пять эле­
ментов, объем которых легко вычисляется.

Как правило, элементарными фигурами, на которые удаетсяз 
разбить сложные детали, входящие в сборку порохового ракетного 
снаряда, являются цилиндр, усеченный коиус, а также некоторые
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Фиг. 6. 15. К расчету веса детали «переход­
ное дно».

а—эскиз детали, б—расчетная схема.
I—I, II—II. 7/7—/И—плоскости сечения, D, d.— 
диаметры, ^—линейные размеры фигуры.

^ус.кои- j г+ Rr+Г2)

Фиг. 6.16. Характерные элементарные фигуры, встреча­
ющиеся при вычислении объема различных деталей ра­

кетного снаряда.



комбинации этих фигур (фиг. 6. 16), т. е. для расчета объема лю­
бой детали достаточно знать формулы

4

' де d— диаметр основания цилиндра; 
f—длина образующей цилиндра,

где R, г—радиусы большего и меньшего оснований усеченного 
конуса;

h— высота усеченного конуса.
Действительно,, объем переходного дна (будем для общности 

считать его некоторой ^-ой деталью сборки) определится как сумма

(6.4)
2=1

= Щ + ^2 + ^3-Гt,4^-^5

(1, 2, 3, 4, 5 — номера элементарных фигур), 
где

^^(^-^)(3-з2-в3);

«з=^-ОЧ8-а,-82);

vt=^(D>-d№

5

(-1
Размеры D, di, d2....3, Зц 8г,... указаны иа чертеже детали.
После определения объема &-ой детали вес ph ее определится

Pk=Vk4, (6.5)
как

*{ — 7,8 г! см2—для стальных деталей,
Y—16 а/сл3— для снаряжения боевой части (при снаряже­

нии взрывчатым веществом), а также для элементов порохового 
заряда двигателя.
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Зная веса отдельных деталей, общий вес снаряда найдем как 
сумму

^=j>. (6-6)

где р\ — вес взрывателя;
Pi — вес дополнительного детонатора;

рп — вес герметизирующей заглушки сопла.
Было показано, что для внешней баллистики важно знать не 

только величину действующей силы, но и точку ее приложения. 
Поэтому следующей задачей является отыскание координат цент­
ра тяжести снаряда.

Назовем статическим моментом массы mt сосредоточенной в 
точке А относительно произвольной плоскости N, произведение 
массы на ее расстояние от плоскости. Относительно статических 
моментов некоторой материальной системы точек справедлива тео­
рема: если всю массу материальной системы сосредоточить в ее 
центре тяжести, то статический момент этой массы относительно 
какой-нибудь плоскости равен сумме статических моментов относи­
тельно той же плоскости масс всех точек системы.

Если применить эту теорему к координатным плоскостям, то 
получим систему равенств, определяющих координаты центра тя­
жести системы

п 1

L =1
п 

№у„.т==2 т‘у‘’ 
Г-1

(6.7)

п

1=1
откуда

к

X ? — —-------- ,U'T
Л

(6.8)
Уц.т -т

п 
S mizi 

z . 
ц'т т»

где лц т, уц гцт —координаты центра тяжести системы;
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л
т^Ут< — суммарная масса всех точек системы;

i = 1т(, х^ yh z,-— масса и координаты каждой материальной точки, 
входящей в систему.

При расчете координат центра тяжести полезно пользоваться 
следующими свойствами центра тяжести:

1) если система имеет центр симметрии, то центр тяжести сов­
падает с центром симметрии;

2) если система имеет плоскость симметрии, то центр тяжести 
лежит в этой плоскости;

3) для системы, имеющей ось симметрии, центр тяжести нахо­
дится на оси симметрии.

Поскольку продольная ось является, как правило, осью симмет­
рии порохового ракетного снаряда, центр его тяжести нужно ис­
кать на этой оси. Выбрав систему координат так, чтобы одна из ее 
осей совпадала с продольной осью снаряда, получим, что для отыс­
кания центра тяжести снаряда достаточно определить лишь одну 
координату

Л

V mtxi

или через веса деталей:

где pt~вес /-ой детали;хг — координата центра тяжести Сой детали: п ‘
PaI^V Pl — вес снаряда.

i 1
Из последней формулы видно, что для определения положения 

центра тяжести снаряда необходимо зиать ие только веса отдель­
ных деталей, ио и положение их центров тяжести.

Расчет центра тяжести снаряда через веса и координаты цент­
ров тяжести отдельных деталей, входящих в снаряд, возможен на 
основании так называемого распределительного свойства центров 
тяжести.

Согласно этому свойству, если систему материальных точек 
с суммарной массой разделить на части с массами т",,..,
то центр тяжести исходной системы остается центром тяжести сово­
купности т', т",..., причем

т^^т’х^ + • • •’
.где х'т п, х* т — координаты центра тяжести отдельных частей системы.
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Поскольку вес отдельной детали обычно рассчитывают через 
веса элементарных фигур, составляющих эту деталь, координату 
центра тяжести детали вычисляют с использованием теоремы о ста­
тических моментах, примененной к элементарным фигурам 
(фиг. 6. 17). При этом координату центра тяжести каждой элемен­
тарной фигуры рассчитывают по чертежу детали с учетом того, что 
положение центра тяжести каждого отдельного элемента известно 
(фиг. 6. 18).

Фиг. 6. 17. Опреде­
ление положения 
центра тяжести 
сложной фигуры.
/—5—элементы фи­
гуры, —-коорди­
ната ц. т. Z-го эле­

мента фигуры.

I)
Фиг. 6. 18. Координаты цен­
тра тяжести элементарных 

фигур.
а—цилиндр; б—усеченный ко­

нус.

Определив для каждого отдельного узла, входящего в сборку 
боевой ракеты, веса отдельных деталей и положение их центров 
тяжести, рассчитывают положение центра тяжести узла. Зная же 
координаты центров тяжести отдельных узлов сборки, нетрудно 
рассчитать координату центра тяжести всего снаряда.

Схема расчета центра тяжести порохового ракетного снаряда 
и отдельного его узла (боевой части) приведеиа на фиг. 6. 19.

Окончательная расчетная формула для определения координа­
ты центра тяжести снаряда имеет внд

сн__ + ^Р-чЛ'ил
Л.. _ "" ' ’ «

причем, например, для боевой части
v6.4— Plxl + Р2Х2 + Рэ*э + Р^ 

Ц‘Т Л>.ч
где Pi — вес взрывателя;
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р2 —вес дополнительного детонатора;
р3—вес оболочки боевой части;
р4 —вес ВВ.

Следует обратить внимание на то обстоятельство, что при ис­
пользовании теоремы о статических моментах мы должны иметь 
координаты центров тяжести отдельных элементов относительно 

У

&.ч.
ЦТ.

р.ч. ц.т

Р5.ч.У
Ррл,

*з

Фиг. 6. 19. Использование теоремы о стати­
ческих моментах для расчета положения 
центра тяжести порохового ракетного сна­

ряда.

*2

PzР*
'1 б.Ч' рч б-Ч

— веса боевой и ракетной частей снаряда;

— координаты н. т. ракетной и боевой 
частей.

некоторого общего, хотя и произвольного начала координат. Пред­
варительные же расчеты дают координату центра тяжести каж­
дого отдельного элемента относительно одной из характерных точек 
или граней этого элемента. Поэтому, прежде чем пользоваться тео­
ремой, необходимо пересчитать координаты отдельных элементов 
данной сборки в соответствии с чертежом и выбранной системой ко­
ординат.

Аэродинамические силы и моменты. Расчет аэродинамических сил 
и моментов и определение положения центра давления

Аэродинамические силы возникают как результат взаимодейст­
вия снаряда с набегающим потоком воздуха. Это взаимодействие 
сводится к появлению на поверхности снаряда непрерывно рас­
пределенного нормального давления и касательных напряжений 
(фиг, 6.20) н, кроме того, к развитию зоны пониженного давления 
(фиг. 6,21) в области за срезом сопла (главным образом в случае, 
если двигатель снаряда не работает; прн работающем ракетном 
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двигателе струя продуктов сгорания ликвидирует зону понижен­
ного давления за срезом сопла).

За счет касательных напряжений и донного разрежения возни­
кают силы, тормозящие движение ракеты. Их принято соответст­
венно называть силой сопротивления трения и силой донного со-

Фиг. 6.20. Схема составляющих сил взаимодействия 
снаряда с набегающим потоком, действующих на 

элементарной площадке поверхности.
dl). dl^ — размеры элементарной площадки; V, т’ и рн - состав- 
ляющне касательных и нормальных сил, действующих на пло- 

щ;пке,

противления. Равнодействующая распределенного по корпусу ра­
кеты нормального давления ориентирована относительно снаряда 
н набегающего потока, вообще говоря, произвольно, однако, связав 
равнодействующую с поточной системой координат, можно выде­
лить составляющую сопротивления, направленную против скорости 
движения, и составляющую, нормальную к ней, Первую называют

■Фиг. 6.21, Развитие зоны понижен­
ного давления за срезом сопла раке­
ты, летящей с неработающим двига­

телем.

силой сопротивления за счет нор­
мального давления, вторую — 
подъемной силой.

Таким образом, полная сила, 
возникающая за счет аэродина­
мического взаимодействия сна­
ряда с набегающим Потоком воз­
духа, может быть представлена 
в виде двух составляющих: силы 
лобового сопротивления X и 
подъемной силы У. При этом 
сила X появляется за счет тре' 

ния, донного разрежения и составляющих нормального давления, 
направленных вдоль оси 0*1 поточной системы координат

Х — Х--ГХД±ХР, (6. 10)'
а сила У— за счет составляющих нормального давления, направ­
ленных вдоль оси Оух поточной системы,

Строго говоря, запись
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справедлива лишь в случае независимости действия сил трения, 
донного сопротивления и давления, тогда как эти составляющие 
взаимозависимы.

Однако, поскольку гипотеза независимости составляющих силы 
сопротивления очень удобна в инженерной практике и ее приме­
нение не приводит к существенным погрешностям расчетов, приня­
то пользоваться выписанным выше равенством и рассчитывать 
полную силу аэродинамического сопротивления через отдельные 
составляющие этой силы.

Явление обтекания тела потоком воздуха и эффект силового 
взаимодействия, наблюдаемого при этом, очень сложны. Характер 
указанного взаимодействия определяется большим числом различ­
ных факторов., которые трудно, а иногда даже и невозможно учесть 
в расчете. Поэтому наиболее точно силы и моменты, действующие 
иа снаряд в полете, определяются экспериментальным путем. Экс­
перименты проводятся в специальных установках — аэродинамиче­
ских трубах, где закрепленный особым образом снаряд обдувается 
потоком воздуха; при этом проводятся необходимые замеры, обра­
ботка которых позволяет вычислить составляющие аэродинамиче­
ских сил и моментов.

Установлено, что основными параметрами, определяющими аб­
солютную величину аэродинамических сил, являются:

— скорость набегающего потока о,
— плотность газа в набегающем потоке р,
— • геометрические размеры тела, из которых обычно выделяют 

характерный размер, например площадь сечения миделя 
снаряда sM,

поэтому общепринята стандартная форма записи аэродинами­
ческих сил, которая учитывает зависимость сил от перечисленных
выше параметров в явном виде, тогда как все остальное 
в так называемый коэффициент силы. Стандартная форма 
имеет вид

входит 
записи

0V- 
х м 2

(6.Н)

причем так как
Х^Х}^Х^Хру

= + (6.10)
Здесь С^ — коэффициент силы лобового сопротивления;

— коэффициент подъемной силы;
СХр Сх д, СХр — коэффициенты составляющих полного аэродинами­

ческого сопротивления.
Запись аэродинамических сил в стандартной форме очень удоб­

на. Тот факт, что зависимость сил от размеров снаряда учитывается 
множителем и не входит в Сх (или Су), позволяет моделировать 
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явление и распространять результаты эксперимента на полнораз­
мерные изделия. Пусть, например, в трубе продута модель снаряда 
небольших размеров и замерена сила Хмод, действовавшая на мо­
дель во время продувки. Согласно (6.11)

у ч
Л МОД X МОД°М,МОД 2 ’

где А'ыо;1измеренная сила;
5м.мод" площадь миделя модели;

р,*о — параметры потока;
Сх мод — коэффициент сопротивления модели, т. е. тела некоторой 

определенной конфигурации, соответствующий параметрам 
потока р, и

После эксперимента легко рассчитать

^Хмод- —

М МОД 2

Если теперь обратиться к полноразмерному объекту, модель 
которого была продута, то, имея в виду полное геометрическое подо­
бие модели и натуры, естественно считать, что для тех же пара­
метров потока —pv— сила аэродинамического сопротивления на­
турного объекта Хиат будет

V —С сЛнат X мод°м цат %

(поскольку Сх не зависит от размеров тела).
Таким образом, с помощью введения понятия — коэффициент 

аэродинамической силы — удается существенно упростить аэроди­
намический эксперимент, используя данные модельных продувок 
для определения снл и моментов, действующих на натурный снаряд 
в реальном полете.

Продувка снаряда представляет собой сложный эксперимент 
и обычно проводится лишь на завершающем этапе работы иад сна­
рядом. При предварительных расчетах пользуются ориентировоч­
ными значениями аэродинамических сил и моментов, вычисляе­
мыми теоретически. Разработанные к настоящему времени методы 
приближенного аэродинамического расчета дают результаты, до­
вольно хорошо согласующиеся с последующими продувками, и по-, 
этому использование этих расчетов иа ранних стадиях проектиро­
вания снаряда широко распространено.

Метод расчета аэродинамических сил с использованием 
упрощенной модели обтекания снаряда

В основе приближенных методов аэродинамического расчета 
лежат выводы так называемой линеаризованной теории обтекания 
и предположение о справедливости принципа независимости дей-
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ствия аэродинамических сил для отдельных частей снаряда. 
В силу этого предположения для оперенного ракетного снаряда 
получим

или через коэффициенты сил:
Сх~Сх ош |

Су — Су к ~гСу on- J
(6.12")

Ниже без вывода приведены основные расчетные соотношения 
для определения коэффициентов CYK, СУоп, СХк и <\оп Для 
разных условий полета.

Расчет коэффициента подъемной силы
Поскольку характер обтекания и

механизм появления составляющих 
аэродинамических сил зависят от того, 
является ли скорость полета дозвуко­
вой (М<1) или сверхзвуковой (М>1), 
приходится рассматривать оба этих 
случая раздельно.

До звуковые скорости 
полета (М< 1)

Оперение. Коэффициент подъем­
ной силы оперения снаряда определяют 
по формуле Фиг. 6.22. Элементы опере­

ния ракетного снаряда.
2ЬОП — полный размах опере­
ния; 2Z0D—размах собствен-

г __1,8471X0^1 2son
Уоп~2Л+лГ^Г (6. 13')

где коп —удлинение оперения;
а — угол атаки;

son-площадь пера стабилизатора; 
sM —площадь миделя снаряда.

На фиг. 6.22 показана схема опере­

но оперения; ?п — угол скоса 
передней кромки стабилизатора; 
Р3 —г угол скоса задней кромки 
стабилизатора (на фиг. 6.22 0);
ут — толщина профиля в сечении 
средней хорды стабилизатора; 

/сх — скос оперения.

ния ракетного снаряда и обозначены
его элементы. В приведенных на фигуре обозначениях основные 
характеристики оперения определяются следующим образом:

удлинение оперения
2/2

). — оц . ■
■°П “ 9 с ’-Лоп 

площадь пары стабилизаторов
(6-14)

“^011 -^ср^оп (^Кр "b ^KuVon’ (6.1 о)
, ^кр 4~ бкц 
^CD= ........- ;

СР 9

где
ср—средняя хорда стабилизатора;

15* 22?



&кр — корневая хорда;
&кц — концевая хорда;
относительная толщина профиля оперения

Строго говоря, формула (6,13') получена для скоростей, при ко­
торых сжимаемостью воздуха можно пренебречь. Однако с до­
статочной степенью точности эта зависимость может быть распро­
странена на весь диапазон околозвуковых скоростей полета. Для 
этого в формулу вводят дополнительный член, учитывающий эф­
фект сжимаемости, и записывают ее в виде

1,84дХопа 1 (6.13")

Кор п у с. Для дозвуковых скоростей полета
Сук~а, (6.16)

где а — угол атаки снаряда в радианах.
Полный коэффициент подъемной силы сна­

ряда. Полный коэффициент подъемной силы оперенного ракетно­
го снаряда определится как сумма

_ 1,84яХопа 1 2з0п ।
” 2,4 - Хоп /1-М2 Т

НЛП

Су j । 1 > 84^аоп____1 2$оп \ $
2,4 + Хоп /ЖЖ зм / '

(6. 17)

Сверхзвуковые скорости полета (М> 1)
Оперение. Для расчета коэффициента подъемной силы опе­

рения при сверхзвуковых скоростях полета пользуются в первом 
приближении формулой для подъемной силы крыла малого удли­
нения прямоугольной формы в плане:

(1--------- Д------Л(6.18’)
/М2-1 \ йи/мз — 1/ sM

для стабилизаторов с
X >!

или приближенной зависимостью
Сг .35 « (к.+ v^=)^ (6.18")

для стабилизаторов с
А <" 1 -

°И /М2 — 1

Корпус. Подъемная сила корпуса снаряда при сверхзвуко­
вых скоростях полета составляет

Су к« 2,4а. (6.19)
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Полный коэффициент подъемной силы сна­
ряда. Полный коэффициент подъемной силы снаряда при сверх­
звуковых скоростях полета будет:
в диапазоне сверхзвуковых скоростей до М <4 ~|—|-

^оп

Су— 1,35 /Хоп 4- ____1\ 2$оп
/М2-1 / SM (6. 20')

и при скоростях М>1

Су — 4
/М2 —1 1 4- 2,4 а. (6.20"■ОП М2 1 / 5М 1

Расчет коэффициента лобового сопротивления 
Дозвуковые скорости полета

При расчете коэффициента лобового сопротивления необходимо 
иметь в виду, что согласно (6. 10') полный коэффициент представ­
ляется в виде суммы составляющих, каждая из которых учитывает 
влияние иа общее сопротивление одного из факторов, вызывающих 
это сопротивление. Вообще говоря, (6. 10') точно выполняется лишь 
при а=0, причем при а-^0 коэффициент сопротивления заметно 
увеличивается за счет появления так называемого индуктивного 
сопротивления и увеличения составляющей Cxv.

Рассмотрим физическую природу увеличения сопротивления 
прн полете с некоторым углом атаки. Основной особенностью по­
лета с углом атаки является нарушение симметрии обтекания сна­
ряда набегающим потоком воздуха. В результате асимметрии об­
текания имеет место перетекание воздуха из зон повышенного дав­
ления в зону с более низким давлением. Потери, вызываемые этим 
перетеканием, учитываются индуктивным сопротивлением 
(фиг. 6. 23). Вторая составляющая — ЛСХ— отражает тот факт, что 
при полете под углом атаки истинное сечение миделя отличается 
от того, по которому ведется расчет, так что поток тормозится 
на большей площади и за счет этого возникают дополнительные си­
лы. Указанное увеличение коэффициента сопротивления учитывает­
ся в виде

Сх = CXO-^CXJ 4- ДСХ, (6.21)
где СХ0=Сх/4-Су.д+СХр —коэффициент сопротивления при ^=0;

СХ1~ коэффициент индуктивного сопротивления;
&СХ~коэффициент дополнительного сопротивления от давления 

из-за несимметричного обтекания при а^0.
При ориентировочных расчетах оказывается достаточным вы­

числить коэффициент лобового сопротивления без учета влияния 
угла атаки, т. е. только по элементам Схр, CXf и Сх д.

Зависимости для расчета отдельных составляющих полного ко­
эффициента сопротивления для разных условий полета приведены 
ниже. Как и в случае вычисления коэффициента подъемной силы, 
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предполагается справедливость принципа независимости действия 
аэродинамических сил, появляющихси на корпусе и оперении сна­
ряда.

Оперение. Для оперения естественно считать Схд=0, так 
что

+Cxy + C'xt+ACx. (6.21')
В практических расчетах составляющие от давления и трения 

принято для оперения объединять в так называемое профильное 
сопротивление, при этом запись (6. 2Г) преобразуется к виду

(6.21")оп — £хпр + С Xi 4- bCx

<0
Фиг. 6.23. Появление перетекания при полете 

снаряда с некоторым углом атаки, 
а—a—G; б—атО.

или для пренебрежимо малых углов атаки 
^Хоп^^Хпр-

Если учесть, что СУпр представляет собой сопротивление одной 
пары стабилизаторов, а ракетный снаряд имеет обычно две пары, 
то удобнее писать (6. 21") в виде

СХм=2СХар + Сх,+&Сх. (6.21"')
и соответственно для а^О

Сх оп^Охпр

Для расчета Схпр можно пользоваться выражением
СХпр^(о,ОО5Ч-—(6. 22)

Хпр ( “ /1 —^2 ■ 1 —ms / 1 f

где А — относительная толщина профиля в сечении средней хорды; 
w — относительная кривизна профиля (для стабилизаторов ра­

кетных снарядов обычно оо=0).
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Расчёт индуктивного сопротивления, ;если оно учитывается, це­
лесообразнее всего проводить через вычисленный коэффициент 
подъемной силы оперения, используя

С2 о
= (6.23)

В итоге коэффициент сопротивления оперения с нулевой кривиз­
ной при дозвуковых скоростях получим в виде

(^2 \
0,01 + ~^~л= -4--^1-^ . (6. 24)

У 1 -  ^Аоп ■

Корпус. Понятие профильного сопротивления удобно ввести 
и для расчета СXKit тогда

С К к = ^Хпр + £ Хи + ^Xi + ^х

или, пренебрегая влиянием угла атаки,

При дозвуковых скоростях полета значительную часть про­
фильного сопротивления составляет сопротивление трения, поэто­
му при грубых прикидках можно считать

^Хпр ^^Xf‘
Более точные результаты получаются при использовании рас­

четной зависимости
____ Az^xf

Хпр ~ /1+0.2М2 ’ 
где Сxj — коэффициент сопротивления треиий;

Ас — коэффициент, учитывающий влияние на СХпр составляю­
щей от распределения давления.

Для расчета Сх/ используют
Сх/=0,0315 Re*0-^ 2б)

J «и

где Re —число Рейнольдса набегающего потока;
s6oK — боковая поверхность корпуса снаряда;

sM— площадь миделя,
а поправочный коэффициент Де определяют по эмпирической фор­
муле

Д.= 1,865-0,175ХкУь^мЧ0,01>4(1 - М'), (6.27)
где Хк —удлинение корпуса ракеты:

ZK —длина корпуса;
d— калибр снаряда.
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Составляющую сопротивления корпуса за счет донного разре­
жения можно определить по формуле

д —(0,05+0,25М2) — , (6. 28)

где зДн —площадь донного среза снаряда; 
— площадь миделя.

Таким образом, если пренебречь влиянием на сопротивление 
угла атаки, полный коэффициент аэродинамического сопротивле­
ния корпуса ракетного снаряда будет

Сх^Cxf -+(0,05-0,25М«)^5-
А / 1-0.2М2 1 ' ' s*

или с учетом (6. 26)
0,0315ЛсЕе“ 0,145 с

Сх^-^~= =----- ^- + (0,05^0,25М2) -^5-. (6.29)
У 1 + 0,2М2 SM

Полный коэффициент сопротивления с н а р я- 
д а. Таким образом, при дозвуковых скоростях

0,062А Уоп \ 2$оп I

0,0315ЯС Re~ 0,145 s60K
А УТ + 0.2М2 Sm (0,05-|-0,25М2) —н- (6. 304

или после подстановки значения СУо‘п
; 0,062А
1 К1 —№

1,84д
2,4 -L Ion

,2 2$Оп

J SM

_ ^+(0 05+0 25Мг)^д (6 30
1 Г1+0.2М2 зк 1

Для активного участка полета, когда СХд =0,
О,О62Д

/1— М2

0,0315 ЛЙе-°-И5
+ /1 + 0,2№ s„ '

Данные расчетов показывают, что для крупных снарядов и ра­
кет на долю корпуса приходится около 95% общего сопротив­
ления.

Влияние угла атаки на сопротивление зависит от скорости по­
лета и величины угла. В качестве примера можно привести следую­
щие данные. Для снаряда М13 во время опытных отстрелов при 
скорости полета ^275 м!сек (М = 0,8) составляющая за счет угла 
атаки не превосходила в общем балансе сопротивления 8% при 
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а=0,1 (^6°), 27% при а—0,2 (~12°), причем с уменьшением ско­
рости полета относительное значение составляющей за счет угла 
атаки снижалось.

Сверхзвуковые скорости полета

В случае полета со сверхзвуковой скоростью природа сопротив­
ления становится несколько иной. Если при дозвуковых скоростях 
сопротивление возникает главным образом за счет сил трения, то- 
при скоростях, соответствующих числам М>1, основную роль иг­
рает сопротивление за счет распределения давления на поверхно­
сти снаряда и в потоке около него. Сам характер распределения 
давления принципиально отличается от случая дозвуковых скоро-

Фиг. 6.24. Система скачков уплотнения, образующихся 
при полете снаряда со сверхзвуковой скоростью.

стей; вокруг снаряда образуется система так называемых скачков 
уплотнения, представляющих собой ударные волны различной ин­
тенсивности. Наличие в потоке ударных волн является характерной 
особенностью полета тела со скоростью, превышающей скорость 
звука. Эта особенность целиком определяет природу сил, действую­
щих при таких скоростях полета. Картина обтекания снаряда сверх­
звуковым потоком приведена на фиг. 6. 24.

Коэффициент сопротивления снаряда при сверхзвуковых скоро­
стях полета представляется в виде суммы следующих составляю­
щих:

в 4" ^Х д 4“ СХ/~Г С Xi + = “I С XI 4“

где — коэффициент сопротивления за счет сил нормального- 
давления, называемый при сверхзвуковых скоростях 

коэффициентом волнового сопротивления. Остальные 
обозначения те же, что ив (6. 21).

Коэффициент Сх снаряда для сверхзвуковых скоростей полета 
определяют, как и прежде, по элементам снаряда.
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Оперение. Коэффициент волнового сопротивления оперения 
вычисляют по формуле

(/)2 dx
2 Son (6.31)

/ М2 — 1

где У=У[х) представляет собой уравнение контура профиля опе­
рения.

Для профиля, образованного дугами параболы (фиг. 6.25),
У

Фиг. 6.25. Элементы профиля, обра­
зованного дугами параболы.

х — координата сечения, в котором толщина 
профиля максимальная (у^).

^ср
1 Р 4

^ср J з

где Л—относительная толщина 
профиля,

так что для такого профиля

т. е. полное волновое сопротивление оперения с учетом того, что 
снаряд имеет две пары стабилизаторов, будет

Г __ 32 А2 2son
*В“3/М2—1 (6. 32)

Донное сопротивление для симметричного профиля равно нулю, 
а для стабилизаторов со срезанной задней кромкой пренебрежимо 
мало, В силу этого считается, что для оперения СЛд=0.

Величину Сх^ для сверхзвуковых скоростей определяют по фор­
муле

СЛ/= 0,0315 Re-w (6.33)
sM

где число Re для оперения
М а£ср v&cp

а — скорость распространения звука в воздухе (а«340 м/сек) \ 
v— скорость полета;
v — коэффициент кинематической вязкости воздуха, значение 

которого для условий полета вблизи Земли может быть принято
v= 1,45 • 10-5 м2/сек.
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Составляющие сопротивления, появляющиеся за счет угла ата­
ки, целесообразно оценить комплексно. Для этого можно пользо­
ваться формулой

4а2
/ М2- 1

1 1\ 2Son
2 ^оп V ' 1 / 5м

(6.34)

В итоге полное сопротивление оперения при сверхзвуковых ско­
ростях полета составит

। 4а2 Л
/ М2 — 1 \

____ 1 1 \] 2son
2 ХОп/М2-1 J] sM * (6. 35)

Эта формула получена в предположении, что сечение стабилиза­
тора представляет собой симметричный контур, очерченный дугами 
параболы. В общем случае формула запишется так же, за исклю­
чением первого члена, который должен быть определен по фор­
муле (6. 31).

В практике проектирования оперения наряду с профилем, очер­
ченным дугами параболы, широко используются симметричные 
ромбовидные профили (фиг. 6.26). Для такого профиля 

или в случае симметричного ром- 
бОВИДИОГО профиля fh — fh)

6ср
А Г
®ср J

Фиг. 6.26. Элементы геометрии 
ромбовидного профиля.

Корпус. При расчете коэффициента сопротивления корпуса 
обычно учитывают лишь составляющие волнового сопротивления, 
‘сопротивления трения и донного сопротивления, пренебрегая влия­
нием на величину этого коэффициента составляющих за счет нали­
чия угла атаки (С^, ЛСЛ).

Составляющую от волнового сопротивления можно оценить по 
формуле

Сх 0 О,415ро —0,667 (0,327p0 + !^)(l-vo), (6.36)

где ро — так называемый коэффициент давления на конусе у острия 
снаряда (угол конуса равен соответствующему углу на 
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чертеже). Величину р0 можно определить по эмпириче­
ской формуле

ро=/О,О83 + °-^УАу'6’;
0 \ ' М2 Дю/ (6.37)

ро — угол конуса у острия снаряда *;
vg — коэффициент восстановления давления; представляет собой 

отношение давлений торможения потока после и до скачка 
давления, появляющегося у снаряда при сверхзвуковых

Фиг. 6.27. Влияние угла атаки на 
величину Сх в корпуса снаряда 

при разных числах М.

скоростях полета;

’о=^=/(М₽„). 
р

Подробные таблицы VQ=f\M, pg) 
можно найти в упоминавшейся ра­
боте И. Ф. Краснова.

Приближенно величину Сх в 
можно оценить по формуле

сх.=Т7’ (6.38)
6 ГП

где —— удлинение головной части снаряда;
хт — координата сечеиия, в котором диаметр снаряда дости­

гает своего наибольшего значения dm.
Расчеты показывают, что до скоростей полета, соответствующих 

числам М=3-н4, изменения величины Сх в за счет появления угла 
атаки можно не учитывать. При больших скоростях прирост ДС^ 
становится уже существенным даже при малых а и его надо учи­
тывать (фиг. 6.27).

Коэффициент донного сопротивления рассчитывают по фор- 
мулам

С^д=^-(1-0,0НМ2)3’5^ для чисел М<6 (6. 39') 

и
для чисел М>8. (6.39")

М2

Характер изменения Суд по числам М показан на фиг. 6.28. 
Коэффициент С Xf определяется как

СА/- 0.0315 Re-0-145 . (6. 40)

1 Подробные таблицы ро—ро (Мр0) приведены, например, в Книге- 
H. Ф. Краснова «Аэродинамика», ч. 2. Некоторые вопросы прикладной аэро­
динамики. Изд. МВТУ, 1954.
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При расчете CXf следует иметь в виду, что число Re зависит 
■от высоты полета снаряда, поскольку с высотой меняются плот­
ность воздуха и скорость распространения звука в нем. Сравни­
тельные значения коэффициента Сх^ для двух разных высот приве­
дены и а фиг, 6. 29.

Фиг. 6.28. Характер изменения 
коэффициента Сх а корпуса
снаряда с 5дн/5м = 1,0 при раз­

ных числах М.

Фиг. 6.29. Зависимость Cxf 
корпуса снаряда от высоты при 

разных числах М.

В итоге полный коэффициент лобового сопротивления корпуса 
определится суммой

з +
'1.43
. М2

(1 - о.опм2)3-51 ^-4 
м2 v

4 0,0315 Re~°-i45 — (6. 41')

для полета со скоростями, соответствующими числам МХ6, или

— 1 М3 £дн 0 0315Re-0,145f6OK
3 М2 5И

(6,41")

для М>8, где в случае необходимости более точных расчетов ко­
эффициент волнового сопротивления должен быть представлен 
в виде

Сх^О,415А-О,667(о,327ро + ^(1->о)

вместо
2 1
3

Полный коэффициент сопротивления сна­
ряда. Полный коэффициент лобового сопротивления оперенного 
снаряда при сверхзвуковых скоростях найдем как сумму состав­
ляющих сопротивления от оперения снаряда и его корпуса.
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Для наиболее распространенного диапазона скоростей, не пре­
вышающих М=6, расчетная формула будет

2 1
3 к26 “т

-0,011М2р.3М2 М2 ?

+ 0,0315Re-°.145 ^-4- —|dL=+0,126Re-w +
5м [3/М2— 1

 1 1\ 1 250п

2 ^оп V М2 — 1 ; J зм
(6.42>4а2

/М2 — Г

Фиг. 6. 30. Характер зависимос­
ти Су=Су(а) порохового ра­
кетного снаряда для малых 

углов атаки.

Фиг. 6.31. Характер изменения 
Сл=Су(а) порохового ракет­
ного снаряда для малых уг­

лов атаки.

Для активного участка полета расчетная формула несколько 
упрощается:

* д_ 0,0315Re-°.145^ +
з 5М

32 Д2
3 /М2 — 1

-hO,126Re-°.M5 +

4 а2

/М2 — 1
______ 1_______ \12&ои
^оп /М2 — 1 /J

1
2

(для случая, когда снаряд имеет оперение, сечение которого спро­
филировано дугами параболы).

Таким образом, формулы (6. 16) и (6. 19) позволяют рассчитать 
коэффициент подъемной силы снаряда при до- и сверхзвуковых 
скоростях полета, а формулы (6.30) и (6. 42) — коэффициент ло­
бового сопротивления. Из формул видно, что для снаряда некото­
рой определенной конструкции коэффициенты полностью опреде­
ляются числом М полета и углом атаки снаряда.
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На фнг. 6,30 и 6.31 приведены ориентировочные зависимости
С^(а) и Су = Су(а), построенные для случая M=const. Из 

сопоставления кривых нетрудно заключить, что при малых углах 
атаки (до 3—5°) CY' Cr г причем при а, близких к нулю, и Су ->0„ 
тогда как Сх даже при нулевом угле атаки имеет некоторое опре­
деленное значение. Поскольку возможные углы атаки, как правило, 
ограничиваются, часто рассматривают лишь коэффициент Сх сна­
ряда, Характер изменения этого коэффициента по числам М и уг­
лам а является важнейшей характеристикой спроектированного 
снаряда, Орентировочиый вид семейства соответствующих кривых 
приведен на фиг. 6. 32,

Для внешнебаллистических расчетов важно знать не только ве­
личину действующих аэродинамических сил, но и положение точки

Фиг. 6.32. Суммарные кривые Сх^Сх (М) оперенного порохового ракет­
ного снаряда для разных углов атаки а (случай полета на пассивном 

участке).

приложения равнодействующей этих сил, называемой центром дав­
ления снаряда, поскольку, как будет показано ниже, взаимное рас­
положение центра давления и центра тяжести снаряда определяет 
степень устойчивости снаряда на траектории. Принято считать, что 
центр давления находится на оси снаряда иа расстоянии хц.д от его 
носика, поэтому расчет координат центра давления сводится к оп­
ределению координаты Хц,д.

В аэродинамике обычно пользуются безразмерной координатой

где ~ полная длина рассматриваемого тела.
Эта координата называется коэффициентом центра давления 

снаряда и обозначается

Сц.д^—- (6.43)Л’к
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Можно показать, что на сверхзвуковых скоростях для тела 
вращения, состоящего из оживальной и цилиндрической частей 
(для корпуса снаряда),

0,733-Ь 0,667аХот ( — 1)

П »57 4" 1 ,334akm (лу—1)]
(6. 44)

где а —угол атаки;
X —удлинение головной части снаряда; 

d
Хк=—----удлинение всего корпуса; 

d
хк— — — безразмерная длина корпуса [—М . 

хт \^т /
Основные обозначения, принятые в (6.44), иллюстрируются на 

фиг. 6.33.
В практических расчетах можно принимать, что для корпусов 

ракет с удлинением порядка 7—10 коэффициент центра давления 
равен 0,5.

Так как при переходе от дозвуковых 
скоростей полета к сверхзвуковым запас 
устойчивости ракеты несколько умень­
шается, можно ие рассчитывать Сц.д для

\т — xmi^ — удлинение головной части снаряда;
= х Id — удлинение корпуса снаряда; лк — 
=Хк/— безразмерная длина снаряда.

Фиг. 6.34. Положение 
центра давления ц, д. о. 
для некоторых типов 

стабилизаторов.

Фиг, 6. 33. Элементы геометрии корпуса 
ракетного снаряда.

1, поскольку ракета, устойчивая на сверхзвуковых скоростях, 
будет заведомо устойчива и на дозвуковых.

Относительно опереиия снаряда считают, что центр давления 
оперения лежит посредине средней хорды пера (фиг. 6. 34). Это по­
зволяет при известной компоновке снаряда и геометрии оперения 
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(фиг. 6.35) подсчитать координату центра давления оперения 
Хц.д.о и найти Сц.д.о?

Хц.Д-о “ Ш ^ср,

^к+/и— ЛСр ^ср —m

Для расчета координаты центра давления всего снаряда ис­
пользуют теорему о статических моментах для системы параллель­
ных сил, приложенных в центре давления корпуса и оперения. В ка­
честве этой системы удобно пользоваться составляющими Ук и Уоп 
подъемной силы снаряда. Используя теорему о статических момен-

Фиг. 6.35. Расчетная схема снаряда для опре­
деления координаты центра давления опере­
ния в системе координат, связанной со снаря­

дом.

тах и считая, что при малых углах атаки (а~0,05) векторы сил Ук 
и Уоп перпендикулярны оси снаряда, получим (фиг. 6. 36)

фиг. 6.36. Расчетная схема снаряда для ис­
пользования теоремы о статических моментах 
при определении положения центра давлении 

снаряда.

С]- опХц.д.о — Су Хц.д,

где Су — подъемная сила снаряда, равная сумме составляю­
щих от корпуса и оперения;

Хц.д.ц, Хц.д.о — координаты центра давления корпуса и оперения 
снаряда;

Хц.д — координата центра давления снаряда.
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Из этого уравнения
Д' == К^Ц.Д.К Ч~ Су ОП^Ц.Л.О (6 45)

“■ Су

т. е, коэффициент центра давления снаряда будет
л’ц.я.к -Тц.д.о „

Сук т ’ ^у оп

С„„ = --------- . (6.46)
-«к Су

Наряду с изложенной методикой приближенного расчета аэро­
динамических сил, действующих на оперенный ракетный снаряд 
в полете, иногда пользуются зависимостями, пришедшими в ракет­
ную технику из теории обычной ствольной артиллерии. Эти зависи­
мости позволяют, как правило, быстрее, хотя и с меньшей степенью 
точности, оценить параметры силового взаимодействия снаряда 
с набегающим потоком воздуха и могут быть полезны при предва­
рительных прикидочных расчетах.

Метод оценки аэродинамических сил через коэффициент 
формы снаряда

Формулу для расчета силы лобового сопротивления снаряда че­
рез коэффициент формы легко получить из стандартной формы 
записи аэродинамической силы:

х м 2
В этой записи член f2 характеризует зависимость аэродинами­

ческих сил от скорости полета, предполагая эту зависимость квад­
ратичной. Квадратичная зависимость справедлива лишь для неко­
торого определенного диапазона скоростей. В более общем виде 
для любых скоростей полета вместо а- целесообразно ввести просто 
некоторую функцию скорости F(v). Эта функция называется за­
коном сопротивления. Миожитель р учитывает влияние на величину 
аэродинамических сил плотности набегающего потока воздуха. 
Поскольку плотность воздуха является функцией высоты данного 
слоя воздуха над уровнем моря, множитель р может быть в общем 
случае заменен некоторой функцией высоты полета снаряда Н(у). 
Наконец, Сх и sM отражают зависимость аэродинамических сил от 
формы и размеров тела. В артиллерии эту зависимость принято 
учитывать баллистическим коэффициентом снаряда Со. Таким об­
разом, запись

эквивалентно преобразуется к виду
(6.47)

где Со — баллистический коэффициент снаряда;
Н(у) — функция высоты;
F(v) — закон сопротивления.
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Баллистический коэффициент снаряда связывается о основны­
ми параметрами конструкции снаряда соотношением

Z4! __ 1000 /Лс о———(6. 48)

где ( — коэффициент формы снаряда;
d — калибр снаряда в дм;
q — вес снаряда в кг.
Введем отношение q/d\ называемое обычно поперечной нагруз­

кой на снаряд и обозначаемое

С учетом Cq (6. 48) будет

г — Со- (->qd

Величина Cq составляет, напри­
мер, Для оперенных ракетных сна­
рядов системы М8, СССР Cq~ 
— 15 кг/дм^ и для М13, СССР 
CQ = 19 кг!дм\

Установившаяся практика пред­
варительных баллистических рас­
четов сводит расчет коэффициента 

(6.48г)

Фиг. 6. 37. Законы сопротивления 
эталонных снарядов.

/—закон Сиаччи, закон «[930 г.< 
3—закон, «1943 г.».

Со снаряда к сравнению его
с баллистическим коэффициентом снаряда, принятого за эталон­
ный, так что

Со = /С0 эт* (6. 49)
где Соэт — баллистический коэффициент эталонного снаряда;

/ — коэффициент формы данного снаряда.
Величину Со эт для разных скоростей определяют эксперимен­

тальным путем. Часто за эталонную кривую Соэт (М) принимают 
кривую, полученную впервые Сиаччн. Вообще же говоря, эталоном 
можно считать и другие кривые, снятые для снарядов определен­
ной конфигурации. Кроме кривой Сиаччи, широкое распростране­
ние получили кривые, которые условно называются кривыми «за­
кона 1930 г.» и «закона 1943 г.» (фиг. 6. 37).

Опыт проектирования ракетных снарядов показывает, что для 
предварительных расчетов коэффициент формы опереииых снаря­
дов полевой артиллерии можно принимать равным относительно 
закона сопротивления Сиаччи С = 0Д относительно «закона 
1930 г.» — /зо = 1,35, относительно «закона 1943 года» —/43== 1,45, 
так что баллистический коэффициент снаряда может .быть, оце- 
неи так:

^0 0,8 (Cq 8Т)сиаччи*
Со= 1,35 (CQ 8Т)[9зо г., 
Cq= 1,45 (Со эт) 1^43 г., ,

(6. 49')

16* £43 



где значения Со эталонных снарядов снимаются с соответствующих 
кривых, причем в первом приближении могут быть использованы 
кривые фиг. 6. 37.

Если сравнить кривую Со(М) реального оперенного ракетного 
снаряда с эталонными кривыми (фиг. 6.38), то легко показать, что

О о эт

т. е. коэффициент формы, строго говоря, нельзя принимать постоян­
ным для разных скоростей полета. Так, для снаряда, кривая за­

Фиг. 6.39. Зависимость ко­
эффициента формы i опе­
ренного ракетного снаряда 

от числа М полета.
J—«закон 1930 г.». 2—закон

Сначчи.

Фиг. 6.38. Сравнение зако­
на сопротивления оперенно­
го порохового ракетного 
снаряда с эталонными 

кривыми.

кона сопротивления которого представлена на фиг. 6. 38, величина 
отношения меняется, как это показано на фиг. 6. 39. Из этой фигу­
ры видно, что если относительно «закона сопротивления 1930 года» 
еше можно рассматривать какое-то среднее значение коэффициен­
та i по числам М.полета, то для закона Сиаччи такое осреднение мо­
жет вызвать серьезные погрешности расчета. Поэтому при уточнен­
ных расчетах, как правило, учитывают зависимость коэффициента 
формы снаряда от скорости.

С достаточной точностью зависимость t=/(M) можно учесть, 
если при расчетах пользоваться значениями коэффициента формы, 
приведенными в табл, 6. 1.

Таким образом, расчет силы лобового сопротивления снаряда 
во втором случае сводится к определению коэффициента формы 
этого сцаряда относительно одного из эталонных законов сопро­
тивления, Зная же коэффициент формы i, легко найти необходимые 
расчетные величины, используя приведенные выше зависимости. 
Очевидно, что этот метод пригоден лишь для оценки действующих 
сил при грубых предварительных расчетах.
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Таблица 6. /
Рекомендуемые расчетные значения коэффи­
циентов формы оперенного ракетного снаряда 

для разных законов сопротивления

1
М

Коэффициент формы
к закону 

Сиаччи
к закону 

1930 г.
к закону 

1943 г.

0,1 0,980 1,350 1,600
0,5 0,975 1,350 1,600
1,0 0,805 1,230 1,355
1,5 0,595 1,325 1,205

Среднее значение коэффициента формы в 
рассматриваемом диапазоне скоростей

0,1—1,5 0,772 1,337 1,430

Расчет аэродинамических моментов, 
действующих на снаряд в полете

Было показано, что при приведении аэродинамических сил 
к центру тяжести появляются моменты, величина которых опреде­
ляется величинами аэродинамических сил X и Y и расстоянием меж­
ду центром тяжести и центром давления снаряда. Обозначив эта 
расстояние через

б ~ А'ц.д^-Хц. Т, 
получим (фиг. 6. 40)

M=Ye cos а 4-Хе sin а. (6.50)
Стандартной формой записи аэродинамического момента М яв­

ляется выражение
(6.51)

где СЛ1— коэффициент момента;
sM —площадь миделя ракеты;
лк — характерный линейный размер ракеты, за который обычно 

принимают длину корпуса снаряда.
С учетом (6. 51) и стандартной формы записи аэродинамических 

сил получим уравнение (6. 50) в виде
рг2 сг2 । рг2С лЛЛ -с— е cos 1— е sin а,xrl М л 4 31 Q 1 Л М 1

откуда для коэффициента момента определится соотношение
СЛТ = —(Су cos а-рСх sin а) (6.52) 
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или для случай мал Ик углов атаки, когда можно принять cos а^1,0, 
sin а^а,

СЛ = —(С,. + аСх). (6.52')

Очевидно, что прн нулевом угле атаки аэродинамический мо­
мент обращается в нуль.

Составляющие полного аэродинамического момента относи­
тельно осей Ох', Оу' и Ох' связанной системы координат назы­
вают соответственно моментами крена М?, рыскания Мф и тан-

ад.

Фиг. 6.40. Расчет аэродинамического момента через силы, 
вызывающие его появление.

cos а —плечо подъемной силы относительно ц. т. снаряда; sin а— 
плечо силы лобового сопротивления относительно ц. т. снаряда.

гажа Me . Их обычно выражают через 
циенты в стандартной форме записи.

соответствующие коэффи-

Ме=СжоЗмлк-^~, j

•Мф—Сжф^мХк ——, |

IМ? — Сд[ , I

(6.5Г)

где Сже, Сжъ, Сщ — стандартные коэффициенты.
Перемещению снаряда в пространстве под действием момен­

тов Me, Мф и М? препятствуют силы вязкого трения и силы, яв­
ляющиеся результатом некоторых вторичных явлений, наблюдае­
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мых при повороте снаряда относительно центра тяжести. Это про­
тиводействие принято учитывать введением понятия демпфирую­
щего момента, под которым понимают момент, пропорциональный 
суммарному противодействию среды. Каждому из моментов М^

и Mv ставится в соответствие демпфирующий момент того же 
названия:

Л/g — демпфирующий момент тангажа;
ЛК — демпфирующий момент рыскания;
Л/? —демпфирующий момент крена.
В противоположность демпфирующим моментам моменты .Мд, 
и Му иногда называют стабилизирующими моментами.
Таким образом, на снаряд действует всегда некоторый эффек­

тивный момент ДМэф, определяемый равенством

АЛТОф=ЛТСт Л/демпф,

где Л1ст — стабилизирующий момент;
Л/демпф — демпфирующий момент.

Расчет коэффициентов С^в, См 4., C^f и Сжф, Сд^ срав­
нительно сложен, В первом приближении демпфирующие моменты 
можно не учитывать, а См о, Сж^иС/иф считать через Су, СЛ- и 
геометрические характеристики снаряда

§ 3. ОБЩАЯ СИСТЕМА УРАВНЕНИИ ДВИЖЕНИЯ СНАРЯДА 
В ВОЗДУХЕ В ПРОСТРАНСТВЕННОЙ СИСТЕМЕ КООРДИНАТ

В общем случае в соответствии с основными принципами меха­
ники сложное движение снаряда относительно земной системы ко­
ординат можно представить как сумму переносного и относитель­
ного движений. Переносным движением при этом будет поступа­
тельное движение центра тяжести снаряда, характер которого опре­
делится известными соотношениями поступательного движения:

л>

i = l

i=l

Л*

i = l !

(6.53')

3 Более подробно вопросы расчета моментных характеристик снаряда изло­
жены, например, в книге Н. Ф. Краснова, Аэродинамика, ч. 2. Некоторые 
вопросы прикладной аэродинамики. Изд. МВТУ, 1954.
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Относительным движением будет вращение снаряда вокруг цен­
тра тяжести согласно уравнениям:

л.

/-1

(6.53")

4^=2^ ■
j=i j

В системах уравнений (6.53') и (6.53") приняты следующие 
обозначения:

т — масса ракетного снаряда в произвольный момент 
времени;

х, у, z— вторые производные по времени координат центра 
тяжести снаряда в земной системе отсчета (состав­
ляющие ускорения по осям земной системы коорди­
нат);

(Л)z — проекции на оси Ох, Оу и Oz i-ой составляющей 
из системы сил, действующих на снаряд в полете;

—число действующих на снаряд сил;
— момент инерции снаряда относительно одной из по­

перечных осей связанной системы координат (Oyf нли 
■ Oz’), называемый экваториальным моментом инер­

ции;
Jр — момент инерции снаряда относительно оси Ох’ 

связанной системы координат, называемый в устано­
вившейся терминологии полярным моментом инер­
ции;

9, ф, ср —вторые производные по времени угловых координат 
подвижной системы отсчета относительно земной 
(составляющие условного ускорения относительно 
соответствующих осей);

Мщ — величина у-го момента по соответствующим углам 
из полной системы моментов, действующих на сна­
ряд;

п2 — число моментов, действующих на снаряд в полете. 
Имея в виду сказанное ранее о системе сил и моментов, дейст­

вующих на неуправляемый ракетный снаряд в полете, получим об­
щую систему дифференциальных уравнений движения снаряда 
в виде

тх = Rx - Хх — Yx — Zx, 

my = Ry-mg+Yy-Xy-Zy, 

mz— Rz — Xz—Yz~ Z-,

(6.54)
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уи) = Л4в_<, 
У [)ф = ТИф-- 34 J,,

J p‘^ = —

(6.54)

где Rx, Ry, ^ — составляющие по осям земной системы координат
от силы тяги ракетного двигателя;

mg — сила тяжести (вес снаряда); в предположении, что 
Земля плоская, проектируется только на Оу';

Хх, Г X?— составляющие по осям координат силы лобового со­
противления;

Yx, Yy, Yz — соответствующие составляющие подъемной силы;
— составляющие боковой силы;

Мо, Мф, — стабилизирующие аэродинамические моменты отно­
сительно координатных углов тангажа, рыскания и 
крепа;

Ms, Мф, — соответствующие демпфирующие моменты.
Вообще говоря, к перечисленным выше силам необходимо было 

бы добавить силу Кориолиса, учитывающую вращение Земли во­
круг своей оси. Однако для пороховых ракетных снарядов с даль­
ностью полета 50—80 км влияние силы Кориолиса можно не учиты­
вать и рассматривать систему снл в таком виде, в каком она пред­
ставлена в уравнениях (6, 54).

Система (6. 54) достаточно сложна, чтобы можно было решать 
ее в общем виде. Действительно, масса снаряда т меняется по вре­
мени, по крайней мере на активном участке полета, т. е. m=m(t).

Тяга порохового ракетного двигателя R также меняется по вре­
мени потому, что, во-первых, ома может быть каким-либо образом 
программируемой и, во-вторых, она меняется с высотой полета нз-за 
снижения давления окружающей среды. Таким образом, в общем 
случае 

М(/пр. у},
где /пр — текущий момент времени программируемого полета.

Наконец, аэродинамические силы и моменты также меняются 
по времени, являясь функциями высоты и скорости полета:

Х—Х(у, х, у, z, t),

Мь-Мъ (у, хг у, z, t).

С учетом этих замечаний относительно действующих сил сис­
тему уравнений (6.54) можно записать в развернутом виде:

т (/) x = Rx (/пр, у) - Хх (у, х,у,z. /) - Yx (у, х, у, i /) - 

~Хх {у, х, у, Z, /),
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m (t)y =#у (/пр, у) - ту (j, 0 - Ху (j, х, у, z, /) -ф

4- У у (JS х, у, z, t) — Zy (у, х, у, z, t),

х,у, ^Х}~

— У г (У, А У, z, t) ~ Zz (j, X, у, z. t\

Js (О 6 = Мв (у, х, у, z, f) — Me (у, х, у, Д /), 

Л (О Ф=Мр (у, х, у, z, I) — Му (у, х, у, z, /), 

jp^ = Mv(y, х,у, zJ)~M'f(y, х,уЛ, i).
Выписанная система состоит из шести обыкновенных линейных 

дифференциальных уравнений с переменными коэффициентами, 
часть из которых (например аэродинамические силы) не может 
быть даже представлена в аналитическом виде, т. е. в виде форму­
лы, связывающей переменные у, х, у,..., t.

Для практического использования приведенную общую систе­
му уравнений движения снаряда обычно упрощают. При этом наи­
более существенные упрощения связаны со свойством устойчивости 
снаряда на траектории.

§ 4. ПОНЯТИЕ ОБ УСТОЙЧИВОСТИ СНАРЯДА 
НА ТРАЕКТОРИИ

Движение снаряда на траектории считается устойчивым, если 
при случайных отклонениях его от траектории возникают силы и 
моменты, возвращающие снаряд иа первоначальную траекторию.

При проектировании снаряда принимают специальные меры для 
-обеспечения устойчивости его полета. Стабилизировать снаряд на 
траектории можно оперением или вращением (или комбинирован­
ным воздействием оперения и вращения). Стабилизация оперением 
достигается за счет того, что иа оперении появляются дополнитель­
ные аэродинамические силы, которые прн отклонениях снаряда воз­
вращают его на первоначальную траекторию. Стабилизация вра­
щением основана на так называемом свойстве гироскопической 
устойчивости, присущем телам, некоторой формы (в том числе и сна­
рядной формы), вращающимся с большой угловой скоростью во­
круг своей продольной оси.

Не останавливаясь пока более подробно на вопросах стабили­
зации пороховых ракетных снарядов, скажем только, что прицель­
ная стрельба по местности была бы невозможна, если бы под дей­
ствием случайных возмущений (порыв ветра, местное падение 
плотности воздуха и т. д.) снаряд сходил с траектории и двигался 
дальше со все возрастающим отклонением от первоначального на­
правления полета, т. е, если бы снаряд был неустойчив на траек­
тории (фиг. 6.41).

Для снаряда, стабилизированного на траектории, последняя 
почти идеально представляет собой плоскую кривую, расположен- 
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вую в плоскости стрельбы. Следовательно, если для изучения дви­
жения такого снаряда плоскость хОу земной системы координат 
совместить с плоскостью стрельбы, боковая координата положения 
центра тяжести снаряда будет постоянна и равна нулю, т. е. третье 
уравнение из системы (6.54) может быть исключено.

Фиг. 6.41. Неустойчивое и устойчивое движение снаряда 
на траектории.

а — неустойчивое движение, б — устойчивое движение.
М—точка на траектории, в которой на снаряд было наложено некото­

рое возмущающее воздействие со стороны внешних сил.

Кроме того, свойство устойчивости полета снаряда предпола­
гает, что колебательные движения снаряда вокруг центра тяжести 
ограничены и носят после снятия возмущающего воздействия за­
тухающий характер. Это позволяет в некоторых случаях не рас­
сматривать уравнения вращательного движения, входящего в сис­
тему (6.54). В результате для заведомо устойчивого полета сис­
тема (6.54) существенно упрощается.

§ 5. СИСТЕМА УРАВНЕНИЙ ДВИЖЕНИЯ СНАРЯДА, 
СТАБИЛИЗИРОВАННОГО НА ТРАЕКТОРИИ И В ПЛОСКОСТИ СТРЕЛЬБЫ

С учетом сказанного относительно особенностей стабилизиро­
ванного полета снарядов систему уравнений движения их в плоско­
сти стрельбы получим в виде

тх — /?л ~Xx—Yx — Zx, 
my = $y — mg~-Xy + Yy — Zy

для снарядов, стабилизируемых оперением, или

mx = Rx— Хх — Yx— 

‘Я — mg — Ху + Yy — Zy, 

— 44 *

(6.55г)

(6.55'г)

для турбореактивных снарядов, стабилизируемых вращением,
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При предварительных расчетах силы У и Z в уравнениях (6. 55') 
н (6, 55") могут быть приняты равными нулю, так что

и система будет
mx — Rx— Хх, 

my^Ry — mg-X^ (6.55)

Систему (6. 55) можно представить несколько в ином, иногда 
более удобном виде, если изучать поступательное движение центра 
тяжести снаряда не в земной системе координат, а в системе, оси 
которой совпадали бы в каждый момент времени с направлением 
нормали и касательной к траектории (частный случай связанной 
системы координат).

В проекциях на нормаль и касательную уравнения поступа­
тельного движения имеют вид

mv — R — mg sin 9 — X, 
mvb — Y— mg cos 9.

(6, 56')

Полная система уравнений для этого случая в предположении 
устойчивости полета будет

m-v = R — mg sin 9 — X,

У— mg cos 9, (6. 56)

Системы уравнений (6.55) и (6.56) упрощены по сравнению 
с общем системой уравнений движения снаряда (6. 54) по существу 
лишь формально; уменьшено количество уравнений и опущены со­
ставляющие сил У и Z в уравнениях поступательного движения. 
Практически же эти системы так же сложны для решения, как и 
система (6.54).

§ 6. УПРОЩЕННАЯ СИСТЕМА УРАВНЕНИЙ ДВИЖЕНИЯ ЦЕНТРА 
тяжести снаряда в безвоздушном пространстве

Представим себе снаряд в виде материальной точки массы т 
и рассмотрим движение его в безвоздушном пространстве.

Поскольку снаряд рассматривается как точка, учитывать вра­
щательное движение снаряда не имеет смысла, т. е. система урав­
нений, описывающих движение такого снаряда, сокращается до 
двух уравнений поступательного движения (для случая стабили­
зированного полета в плоскости стрельбы).

Ввиду того, что движение снаряда предполагается происходя­
щим в безвоздушном пространстве, аэродинамические силы взаи­
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(6. о7)

модействия снаряда с окружающей средой естественно считать 
равными нулю, так что соответствующие уравнения упрощаются 
до вида

my—Ry—mg.
Сила тяги R(Rx, Ry) действует на снаряд только на активном 

участке полета. Величина активного участка по сравнению со всей 
траекторией относительно мала, и можно приближенно считать, 
что под действием тяги двигателя снаряд получает некоторую ско­
рость практически в точке старта.

С учетом этих замечаний и допущений движение снаряда вдоль 
траектории можно представить в виде системы уравнений

тх —О,
ту = — mg

с начальным условием при /=0 v—va (скорость в конце активного 
участка траектории, вычисляемая по формуле К-Э. Циолковского).

Систему (6. 57) называют упрощенной системой уравнений дви­
жения центра тяжести снаряда в безвоздушном пространстве. Эта 
система может быть проинтегрирована в квадратурах.

§ 7. РАСЧЕТ ЭЛЕМЕНТОВ ТРАЕКТОРИИ СНАРЯДА

При расчете траектории снаряда интересуются главным обра­
зом дальностью полета снаряда (для некоторой начальной скоро­
сти полета) или тем, какой должна быть начальная скорость, чтобы 
снаряд мог достичь некоторой заданной дальности полета. Вопросы 
о законе движения снаряда по траектории, т. е. о том, в какой по­
следовательности по времени снаряд будет проходить отдельные 
точки траектории, как будет при этом меняться скорость его полета 
и т. д., имеют, как правило, второстепенное значение.

В первом приближении ответ на все эти вопросы можно полу­
чить, проинтегрировав систему (6.57). Поскольку прн получении 
этой системы были сделаны такие грубые допущения, как пренеб­
режение силами аэродинамического взаимодействия снаряда с на­
бегающим потоком воздуха, исключение из рассмотрения актив­
ного участка и т, д., соответствующие результаты расчета будут 
иметь предельный характер,

Оценка предельных элементов траектории интегрированием 
упрощенной системы уравнений

Рассмотрим систему (6. 57):

ту = — mg.
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Поскольку масса снаряда т, входящая в уравнения этой систе­
мы, постоянна и не равна нулю, возможно представить систему 
в виде

х = 0,

y^—g-
Интегрирование последних уравнений сводится к следующему. 
Уравнение 

dx2 d fdxx d
x~— = — (— — — 

dt2 dt \dt/ dt

означает, что
x — const= Cv 

Уравнение
• • d2y d , •.

~gdt2 dt

после разделения переменных приводится к уравнению 

d(y)=-gdt,
что после интегрирования

Jif

дает
У^~ё^С2‘

Константы интегрирования Ct и С2 определяются из начальных 
условий:

при f=0 v = Va (скорость в конце активного участка), 
т. е. при / = 0,

X —^ = ^ = ^008 %,

Таким образом, получим

х = 0 | х = Cl — с«а cos О,
У=~ё ' У = “gi + C2= — g/4-vasin&.

Повторное интегрирование дает: 

откуда после разделения переменных и интегрирования

х=С}/с3
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и соответственно
dy
dt --

_у= - -^Ц-С2/ + С4.

Имея в виду, что начало координат совпадает с точкой старта 
снаряда, константы интегрирования С3 и определим равными 
нулю. В итоге получим

х —О

У=~ё

va cos % 

j=^asin %-gt

x—vj cos %
y = v,t Sin9o-^

(6.58)

где равенства

(6.58')

показывают, как меняются составляющие ускорения движения 
снаряда по времени; равенства

x = tiacos 90, 
sin9(1 —g/

■ (6. 58")

— как меняются составляющие скорости движения снаряда, и, на­
конец, равенства

х = •cj cos 90

У = ^ sin 90-^
(6.58'")

— как меняются по времени координаты положения снаряда на 
траектории по высоте и дальности.

Последние соотношения позволяют оценить предельную даль­
ность полета снаряда. Формулу предельной дальности проще всего 
получить, используя условия: при х = Хтах у—Q. Из уравнения

у sin бр —О

получим, что значение у= 0 может иметь место при
6=0, 
, _ 2уа$дпр0 
2 g

Случай 6=0 соответствует положению снаряда в точке старта 
снаряда, следовательно, значению времени 4 соответствует поло­
жение снаряда в точке М траектории (фиг. 6.42). Следовательно,

2
X„„-^(9=fa COS0„=Д-sin 260. (6.59)
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Видим, что Xmax — f (иа, Go), т. e. при одной и той же скорости 
в конце активного участка полета максимальная дальность зависит 
от начального угла 6 о- При этом наибольшее значение Хтах будет 
соответствовать случаю

sin 20о=1,
, 1% = -^-агс sin 1 = 4о 

и составит

(6.60)

Решая формулу (6. 59) относительно иа, получим, что для дости­
жения дальности Хтах снаряд должен иметь скорость не ниже

а ниц (6.61)

если начальный угол бросания (угол установки направляющих бое­
вой машины) составляет 0о градусов к горизонту.

Найдем теперь максимальную высоту подъема сиаряда по траек­
тории — Нтах. Эту величину можно найтн, например, нз условия 
максимума функции y—f(x). В нашем случае y = f(x) задана 
в виде двух уравнений

y=w(t).

поэтому нужно сначала исключить параметр t и выразить у непо­
средственно через х. Соответствующие преобразования приводят 
к соотношению вида

g , Sill
2t/cos2 0o COS 0o (6.62)

Равенство (6. 62) 
лета снаряда. Если

представляет собой уравнение траектории по- 
исследовать характер соответствующей этому 
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уравнению кривой, можно показать, что она представляет собой 
параболу, смещенную относительно начала координат и имеющую 
ось симметрии, параллельную оси Оу (фиг, 6. 43),

Условие максимума функции (6. 62) -имеет вид

^=0, 
dx

dx 2^ cos- 90 cos 0о

откуда значение х, при котором у достигает своего максимального 
значения Ятах, определится в виде

9̂sin cos 90
max '" “ — — sin 20 щах (6.63)

а само значение Нт^ будет

^шах У max)
g v^sin2 O0cos-’ % sin rj() /"SinOoCOSflo 

2d;cos2{)0 £2 cos e0 S

нли после сокращений и приведения подобных членов

(6.64) 
2g

Очевидно, что наибольшее зна­
чение ЯТПЙХ принимает в случае 
sin 0о — 1, т. е. для 6^ = 90° (верти­
кальный взлет)

и2

(Ят J (6- 65>V mdx тах '

Из (6, 65) минимальная скорость, 
необходимая для достижения высо­
ты в вертикальном полете, 
будет

(6.66)

Фиг. 6. 43- Парабола траектории 
снаряда в безвоздушном простран­

стве.
— координата по высоте 'ючки старт 
снаряда; О' — вернина трасктсроп

Соотношения (6. 58"') позволяют оценить время, через которое 
ракетный снаряд достигнет некоторой высоты у * или будет нахо­
диться на расстоянии х * от точки старта. Эти времена соответст­
венно будут:

tv* = — sin 0о +1/ — sin260 — Ч . 

g г g- g

(6, 67)



Кстати, полное время полета снаряда можно определить из 
уравнений (6. 67) в виде

(из Условия It’a COS 0О I
ИЛИ (6. 68)

^тах — (ИЗ УСЛОВИЯ у* = 0).

Легко убедиться, что оба соотношения эквивалентны.
Приведенные расчетные соотношения дают результаты, сущест­

венно отличающиеся от наблюдаемых на практике. Это ие удиви­
тельно, поскольку при их выводе были сделаны слишком грубые 
допущения, основным из которых является пренебрежение аэроди­
намическими силами. Метод используется лишь для ориентировоч­
ных прикидок при предварительном проектировании ракетного 
снаряда.

Значительно более точные результаты получаются, если интег­
рировать не упрощенную систему, а систему (6.55) или (6.56), 
однако в этом случае проводить вычисления в общем виде оказы­
вается невозможным и приходится пользоваться приближенными 
численными методами интегрирования. Результаты интегрирования1, 
получаются ие в виде формул, а в виде бланка-таблицы, в котором 
основные элементы траектории определены для разных значений 
времени полета. Методика численного интегрирования уравнений 
движения порохового ракетного снаряда приведена ниже.

Расчет элементов траектории методом численного интегрирования 
уравнений движения снаряда в плоскости стрельбы

Принципиально безразлично, какой из систем уравнений — 
(6, 55) или (6. 56) — пользоваться для расчета элементов траек­
тории методом численного интегрирования. Однако считают, что 
более удобна все же система (6,56), которую обычно и исполь­
зуют, записывая в виде

dt

m (t) v (t) — m (/) £ cos & (/),
, (6.69)
7=^(0 sine (aat

^7 = ^ = ^ (0 COS 0(0, 
dt

где последние два равенства очевидны из определения понятия ско­
рости полета.
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Из (6, 69) получается следующая система расчетных равенств:
м — g sin ) д/, 

\mt t
Vt+u = 'Ut-\~L'U,

«I
6/_|-д/ = 6^ -ф Д9,

Ду = sin 6/) Д/,
У/+д(=Л + Ду,

Lx= (^cos &z) Lt, 
Xt -|-Ai — x^ -J- Lx • J

(6. 70)

Для решения этой системы должны быть заданы начальные па­
раметры движения:

По — начальная скорость движения снаряда, равная нулю или 
скорости схода снаряда с направляющей пусковой .уста­
новки Псх в зависимости от выбора начала координат;

&о — начальный угол возвышения траектории, равный углу уста­
новки направляющей боевой машины;

х0, Уо — координаты точки, принимаемой за начало отсчета (нача­
ло или конец иаправляюшей боевой машины), С достаточ­
ной точностью можно считать

*о = О, /Д = 0.
Кроме того, должны быть заданы характеристики снаряда 

Х=Х (М) и ракетного двигателя /? = /? (t), m = m(t). Последователь­
ность расчета может при этом быть представлена в следующем 
виде:

1. Задаемся шагом интегрирования At, т. е. интервалом време­
ни, через который будут получены значения элементов траектории 
в результате расчета. При выборе At необходимо иметь в виду, что 
с увеличением At снижается точность расчета, а при выборе слиш­
ком малых At расчеты становятся весьма трудоемкими. Обычно для 
активного участка траектории At принимается равным

A t=0,001 -ы0,01 сек., 
а для пассивного

Д£=0,1-г 1,0 сек.
2. Пусть для простоты хо=^о=О, По = пСх, начальный угол уста­

новки направляющих Оо. Пусть далее двигатель работает с постоян­
ной тягой const, так что масса снаряда меняется по закону

m(t) = mQ—m^t,
где — начальная масса снаряда;

Отсек — секундный расход топлива, 
и сила сопротивления задана в виде некоторой функции скорости 
полета Х=Х(М), например, в виде графика или таблицы.
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При этих начальных условиях и характеристиках снаряда и дви­
гателя через А/ снаряд будет иметь скорость

причем
А /Я , д А(М0)\ ,  -gsin АЛ < /«0----------- Г?! о /

где
Мо-^; 

«о
«о — скорость звука, соответствующая гзысоте уй полета. 
Угол 9 через Л/ изменится на

ДО
Г(Х 

и составит
$1 — 6о+A0i-

Снаряд будет находиться в точке с координатами
Xi=Xo+Axi = AX[, 
i/i = i/o + Ai/[=At/i, 

где 
AXi= (оС5 cos 90) АЛ 
Agi = (Псх sin 90) kt.

3. В следующий интервал времени скорость снаряда вырастет 
до

U2 = V[+AU2, 
где

/---- ——- - g sin б,-------—-•) дл
' т$ — wceK Аг* л? о — «сек Аг1/

М, = ^;
«I

Д[—скорость звука, соответствующая высоте полета gi.
Угол в траектории изменится на

дб2=-^^Д/ 

и будет уже 
92 = в 1 + А^2.

Снаряд переместится в точку с координатами:
Х2 = X, + ЛХа,
y2 = i/i+Ay2, 

где
Ах2= (щ cos 9|) А/;
Ау2= (у, sin 9Й) АЛ
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4. В результате получим ряд последовательных точек 1, 2, 3...
в пространстве с известными 
в каждой точке (фиг. 6. 44), оп­
ределяющих в совокупности 
траекторию полета снаряда.

В процессе расчета насту­
пает момент, когда двигатель 
перестает работать. Соответст­
вующая точка Д определяет ко­
нец активного участка полета 
и фиксирует параметры снаря­
да в конце активного участка.

Интересно отметить, что 
если до точки А характер тра­
ектории в сильной степени за­
висел от параметров и особен­
ностей двигателя снаряда, то 
после этой точки на всем пас­
сивном участке траектории ха­
рактер движения определяется

параметрами движения снаряда

Фиг. 6. 44. Расчет траектории числен­
ным интегрированием уравнений

только параметрами движения движения снаряда.
снаряда в точке А и балли­
стическим коэффициентом снаряда. Это позволяет заранее вычис­
лить элементы траектории для разных значений уа, 0а и Со и 
свести результаты расчета в баллистические таблицы, широко 
распространенные в расчетной практике.

Фиг. 6. 45. Расчетная схема траектории для определения ее эле­
ментов с использованием баллистических таблиц.

л‘ауа — координаты конца активного участка траектории; — скорость в конце 
активного участка траектории; 0 — угол наклона касательной к траектории 

в конце активного участка траектории,

Следует оговориться, что по таблицам имеет смысл рассчиты­
вать не весь пассивный участок траектории, а лишь дугу ЛВ этого 
участка (фиг. 6.45), так как иначе нельзя обобщать результаты 
расчета для снарядов с разными активными участками.
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Участок ВМ следует рассчитывать особо для каждого случая. 
Одиако, как правило, этого не делают и полагаю! в первом при­
ближении

2 
-^а ’

v
где & в— скорость в точке В;

v м— скорость в точке М.
В итоге полная дальность полета снаряда определится как 

сумма
Хщах = Ха4~ -^таблЧ "Ахк, 

или с учетом

Хтах^Хтабл 4”1,667 ха, (6.71)
где ха получается в результате численного интегрирования 

активного участка траектории;
хТабл берется из таблиц.

Максимальная высота траектории определится как
7/тах = Утабл4“^/Д' (6.72)

-Результаты расчета траектории методом численного интегриро­
вания существенно отличаются от случая использования упрощен­
ной системы уравнений движения, когда пренебрегают влиянием 
аэродинамических сил. Так, дальность полета может составлять 
всего 0,5—0,6, высота траектории 0,7—ОД дальность до вершины 
0,7—0,8 и скорость у цели 0,3—0,4 от значений соответствующих 
величин (Хщах, Нтах, Хщах/2,...), рассчитанных по формулам для 
полета в безвоздушном пространстве.

Для современной ракетной артиллерии, требующей повышенной 
точности стрельбы, необходимо широко использовать методы чис­
ленного интегрирования уравнений движения, дающие возможность 
проводить расчеты с высокой точностью. При этом трудоемкость 
расчетов можно существенно снизить внедрением счетно-решаю­
щих устройств.

§ 8. СТАБИЛИЗАЦИЯ СНАРЯДА ИА ТРАЕКТОРИИ

Как. уже указывалось, для обеспечения точности попадания 
в цель снаряд должен быть стабилизирован на траектории. Это 
значит, что должны быть приняты меры, ограничивающие возмож­
ные отклонения оси снаряда от направления касательной к траек­
тории.

Установлено, что стабилизировать снаряд иа траектории можно 
либо ■ введением в конструкцию снаряда специальных эле­
ментов стабилизации— хвостового оперения (стабилизация опере­
нием), либо путем использования эффекта гироскопической устой- 
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-чивости (стабилизация вращением). Оба способа стабилизации 
с успехом используются при практическом проектировании ракет­
ных снарядов разного назначения.

Выбор оперения, обеспечивающего стабилизацию с заданным 
запасом устойчивости

Идея стабилизации ракет оперением основывается на следую­
щем свойстве тел, движущихся в сопротивляющейся среде: оказы­
вается, что такое тело движется устойчиво, т, е. стремится сохра­
нить при движении свою первоначальную ориентацию только в том 
случае, если центр тяжести те­
ла расположен впереди центра 
давления. И наоборот, если 
центр тяжести расположен сза­
ди центра давления, положение 
тела на траектории неустой­
чиво и при действии случайных 
возмущений оно может изме­
нить его. Пусть центр тяжести 

снаряда, летящего вдоль не­
которой траектории, располо­
жен впереди центра давления 
(фиг. 6.46), и пусть в какой-то 
момент времени под действием 
случайного возмущения ось 
снаряда отклонилась на угол 
а(±а) от направления каса­
тельной к траектории. Из 
фиг. 6. 46 видно, что при этом 
появляется момент аэродина­
мических сил, направленный 
против направления возраста­
ния угла а, т. е, стремящийся 
вернуть снаряд в его первона­
чальное положение. Первона­
чальное положение снаряда иа 
траектории устойчиво.

Фиг. 6. 46. Схема взаимного располо­
жения ц. т/ и ц. д., обеспечивающего 
устойчивость снаряда (переднее рас­
положение центра тяжести относи­

тельно центра давления).
а—исходное положение снаряда на тра­
ектории, б—возмущенное положение сна­
ряда на траектории, Маэпд —аэродинами­

ческий момент.

Рассмотрим теперь движение снаряда, у которого центр давле­
ния расположен впереди центра тяжести (фиг. 6.47), Из схем, при­
веденных на этой фигуре, видно, что в этом случае при случайном 
появлении положительного или отрицательного угла атаки появ­
ляется момент, стремящийся увеличить угол а, т. е. еще больше от­
клонить снаряд от первоначального положения. В этом случае 
снаряд оказывается неустойчивым на траектории,

Таким образом, невращающийся снаряд устойчив на траектории 
только в том случае, если центр тяжести его лежит впереди центра 
давления. Степень устойчивости зависит от расстояния е между 
указанными двумя точками. Количественно степень устойчивости 
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принято оценивать запасом устойчивости, под которым понимают 
отношение

100%, Лк
(6.73)

где е=хи.д.—xlLT — эксцентриситет снаряда;
xh- — длина корпуса снаряда.

Центр тяжести неоперенного порохового ракетного снаряда, со­
стоящего из боевой и ракетной частей, будет находиться в точке,
несколько смещенной вперед относительно геометрической середи­

Фиг. 6. 47. Схема взаимного расположе­
ния ц. т. и ц. д„ приводящего к неустой­
чивости снаряда (заднее расположение 
центра тяжести относительно центра 

давления).
а--исходное положение снаряда на траекто­
рии, б—‘возмущенное положение снаряда ца 

траектории,

ствующей силе, то при добавлении в

ны снаряда. Центр же дав­
ления снаряда лежит где-то 
в районе центра тяжести 
боевой части снаряда. Таким 
образом, взаимное располо­
жение центра тяжести и 
центра давления как раз 
соответствует случаю отсут­
ствия свойства устойчиво­
сти на траектории, так что 
неоперенный ракетный сна­
ряд, как правило, неустой­
чив в полете.

Для стабилизации такого 
снаряда необходимо резко 
сместить центр давления на­
зад за центр тяжести. При 
этом, если требуется, чтобы 
снаряд обладал запасом 
устойчивости £%, сместить 
центр давления необходимо 
в точку с координатой;

+ —-V (б-74)ц»Д Д»Т i 1/и") К \ <

Из механики известно, 
что если имеется система 
параллельных сил, приве­
денная к какой-то равнодей- 

систему дополнительной силы 
точка приложения новой равнодействующей смещается в сторону 
к точке приложения этой силы на некоторую определенную вели­
чину, пропорциональную значению вновь приложенной силы. Со­
гласно этому для смещения центра давления снаряда назад за 
центр тяжести необходимо, чтобы в хвостовой части снаряда по­
явились дополнительные аэродинамические силы.

Известно, что по физической природе аэродинамические силы 
представляют собой результат взаимодействия набегающего по­
тока с поверхностями или телами, размещенными в этом потоке. 
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Поэтому для смещения центра давления снаряда назад к хвостовой 
части в качестве источников дополнительной силы здесь размещают 
стабилизаторы.

Стабилизаторы выполняют, как правило, в виде тонких пластин 
и устанавливают параллельно оси снаряда, с тем чтобы при их 
взаимодействии с потоком составляющая сопротивления была по 
возможности меньшей, т. е. чтобы введение в конструкцию снаряда 
стабилизаторов смещало центр давления снаряда в нужную сто­
рону на требуемую величину, по возможности не увеличивая общее 
сопротивление снаряда.

Согласно (6. 45)
Су к-Хц.д.к Су оп^ц д.о 

, =------------------ ----- -— .
Су к + Су оп

С другой стороны, чтобы обеспечить стабилизацию снаряда 
с запасом устойчивости ^уст%, необходимо, чтобы центр давления 
находился в точке с координатой

Отсюда для стабилизации данного порохового снаряда (/цД1 
Хц.д.ю Суи,...) необходимо подобрать для него такое оперение, 

чтобы
. £уст Су кХц.д.к Д- Су оп-^цд.о

Полученное уравнение содержит, вообще говоря, два неизвест­
ных — Су оп и Дц.д.о, однако, имея в виду, что оперение располагает­
ся в хвостовой части снаряда и положение центра давления для ос­
новных типов стабилизаторов примерно известно (см. фиг. 6.34), 
величиной Хц.д.о можно достаточно точно задаться, так что (6.75) 
в качестве неизвестного будет содержать только параметр Сг оп.

С учетом сказанного имеем
^ус^

С Y on “С Y к ” —~ Л
5уст

Д’ц.д о Ли.т ТОО ЛК

В первом приближении целесообразно задаться x4.a.0 = xK, тог­
да приведенное выше соотношение становится разрешимым и вели­
чина Су оп легко определяется:

Су Оп
ХЦ.Т-ЛД.,К+—

“ Y к £
Сусг

Ак гцт 100

(6. 76)

где Су к —рассчитывают по (6. 16) или (6.19) в зависимости от ско­
рости полета снаряда;
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хцт —координата центра тяжести снаряда, определяемая при 
весовом расчете;

хк~ длина корпуса снаряда;
хЦДК1— координата центра давления корпуса снаряда, принимаемая 

равной 0,5 хк для М<1 и рассчитываемая с использова­
нием (6.44), если снаряд обладает сверхзвуковой ско­
ростью;

£уст% — заданный запас устойчивости.
Таким образом, чтобы стабилизировать снаряд с запасом устой­

чивости |уст %, необходимо подобрать оперение, коэффициент подъ­
емной силы которого соответствовал бы (6.76). Геометрические 
размеры такого оперения могут быть определены для разных ско-

Фиг. 6. 48. Сравнительные размеры оперения, необходи­
мого для стабилизации одного и того же снаряда в слу­
чае их расположения на разных расстояниях от начала 

отсчета.

ростей полета с использованием (6.13'), (6. 18') и (6. 18"). При рас­
четах в первом приближении можно задаться удлинением Хоп=2,0 
и рассматривать для простоты стабилизаторы прямоугольной фор­
мы в плане. После грубой оценки требуемых размеров оперения 
корректируют исходные параметры и проводят окончательные рас­
четы, подбирая оптимальную для данных условий форму пера ста­
билизатора.

Если в результате расчета окажется, что требуемое оперение 
слишком велико по размерам и вследствие этого неприемлемо для 
проектируемого снаряда, то приходится либо относить оперение 
еще дальше к хвосту (нли даже за хвост, как это показано на 
фиг. 6.48), либо увеличивать число перьев стабилизатора, либо 
предпринимать более радикальные средства, включая перекомпо­
новку снаряда.

С другой стороны, возможны случаи, когда расчетное оперение 
для варианта заднего расположения стабилизаторов получается 
недопустимо малых габаритов. В этих случаях его приходится 
сдвигать вперед (фиг. 6.49). Окончательное решение вопроса 
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о выборе формы, размеров и расположения оперения зависит от 
результатов продувок снаряда с оперением, рассчитанным теоре­
тически. В последнее время в ряде стран эксперимент в трубе на-

yl

Фиг. 6.49. Снаряд со смещенным вперед опере­
нием.

чинает постепенно уступать место эксперименту в свободном поле­
те или на разгонных ракетных дорожках.

Расчет угла скоса сопел, обеспечивающего устойчивость 
турбореактивного снаряда

Снаряд с задним расположением центра тяжести можно ста­
билизировать на траектории не только оперением, смещающим 
центр давления за центр тяжести, ио и придавая снаряду враще­
ние вокруг продольной оси с некоторой определенной угловой ско­
ростью.

Стабилизация вращением основана на использовании так назы­
ваемого гироскопического эффекта. Рассмотрим этот эффект на 
хорошо известном примере его проявления у вращающегося волч­
ка. Известно, что для тел с небольшой площадью опоры положе­
ние вертикального равновесия является неустойчивым. Стоит от­
клонить такое тело на угол а, при котором равнодействующая сил 
тяжести уже не пересекает площадь опоры, как появляется опроки­
дывающий момент, выводящий тело из положения равновесия; 
тело падает.

Вертикальное положение волчка в общем случае тоже неустой­
чиво. Однако, если заставить волчок вращаться с большой угло­
вой скоростью вокруг продольной оси, появляются силы, удержи­
вающие волчок от падения при отклонении его от положения вер­
тикального равновесия. Вертикальное положение вращающегося 
волчка становится как бы устойчивым. Случайные возмущения, от­
клоняющие ось волчка от вертикали, приводят лишь к дополни­
тельному движению оси волчка вокруг первоначального направ­
ления (фиг. 6.50). В теории гироскопов это движение называют 
прецессией оси гироскопа. Угол конуса прецессий а и угловая ско­
рость прецессий wnp определяются величиной действующего воз­
мущения (Р или Мвпешн), угловой скоростью собственного враще­
нии wo и геометрическими характеристиками вращающегося тела. 
При прочих равных условиях чем больше ©о, тем меньше угол а, 
т. е. тем устойчивее вертикальное положение волчка.

Сравним теперь волчок со снарядом, движущимся вдоль траек­
тории и вращающимся со скоростью ыо вокруг своей продольной 
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оси. При переднем расположении центра давления такой снаряд 
представляет собой тот же волчок, условно закрепленный на траек­
тории в точке О, совпадающей с центром тяжести снаряда 
(фиг. 6.51). По аналогии с разобранным примером о волчке при 
случайных отклонениях оси снаряда от первоначального нулевого 

положения снаряд стремится не уйти даль-

Фиг. 6. 50. Схема ги­
роскопической устой­

чивости волчка.

ше от исходного положения, а сохранить его 
неизменным. При этом появляются прецес­
сии оси снаряда, угловая амплитуда которых 
определяется величиной сй, геометрическими

.г, - продольная ось волч- характеристиками снаряда и величиной внеш- 
^“приложения него возмущающего момента.

возмущающей внешней СВОЙСТВО ГИроСКОПИЧССКОЙ УСТОЙЧИВОСТИ
проявляется лишь при достаточно большой 
угловой скорости собственного вращения. 

Можно считать в первом приближении, что устойчивость будет
гарантирована, если

п > 2 VRj3e 

Jp
(6. 77)

где л —число оборотов собственного вращения тела;
R — действующая возмущающая сила;
е — эксцентриситет снаряда;

Л-полярный и экваториальный моменты инерции снаряда.
С учетом (6.77) задача стабилизации полета снаряда враще­

нием заключается в том, чтобы обеспечить на всей траектории 
вращение снаряда с угловой скоростью не ниже соответствующей 
числу оборотов:

_ zVrj^ 
amin , J jo 

Вращение снаряда вокруг его продольной оси описывается 
уравнением

где в входят активный стабилизирующий момент и демпфи­
рующий момент сопротивления.
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Если вращение снаряда происходит за счет использования соп­
ла-турбинки, стабилизирующий момент действует на снаряд толь­
ко на активном участке траектории, для которого

^рЧ '^ст ~ ^ст’ (6. 78)
Т -* Ш[пак

поскольку момент сопротивления обычно мал по сравнению с Л1СТ, 
На пассивном участке Л1Ст = 0, и уравнение вращательного движе­
ния снаряда записывается в виде

(6.79)
так **

Видно, что на пассивном участке траектории угловая скорость 
вращения постепенно падает до некоторого <од, которому соответст­
вует число оборотов

30«>
Л

Отсюда для обеспечения устойчивости на всей траектории полета 
необходимо так раскрутить снаряд на активном участке, чтобы 
до конца полета он имел

г ~ (6.80)

Требуемое для этого в конце активного участка легко най­
ти из (6. 79):

Дм
¥= Л’

откуда, разделяя переменные, получим
и I

"Л 
с
J jp J

шгаах еа
что дает

‘к
“mix-Т" [ЧЛ. (G. 81')

Зависимость М' т от времени, не выражаемая в явном виде, за-
ставляет вычислять второй интеграл численно:

<6. его
Л р

л
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где суммирование ведется по всем А^ на которые разбит интер­
вал времени Если учесть (6.80), то потребная «max в конце 
активного участка определится в виде

+ ~ (6.82)С и J р J р
fl

Считая, что на активном участке полета можно пользоваться 
приближенным уравнением

Jp<f=M„, 

найдем потребный момент Мст:

J —=м 
” dt 

d^^dt, 
Jp 

“так *а
f d^V^-dt. J J Jp
0 0-

Величину Мст можно считать постоянной для всего активного 
участка траектории. Значение же Jp меняется из-за выгорания 
топлива. С учетом этого

■ ■ *а.

JJ.P о
или в виде, удобном для численного расчета,

(6.83")
\J p)t т

где 2 ~ вычисляется по всем т интервалам Д/» на которые

разбито время полета на активном участке траектории.
Из (6.83") потребный стабилизирующий момент определится 

в виде
М - 10 in ах• ГТ

что с учетом (6. 82) дает

м„
тс 2 С Щ3е

30 Jp
(6. 84)п
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Здесь /р, /9. характеризуют свойства снаряда на пассивном участ­
ке траектории, —считается заданной аэродинамической харак­
теристикой снаряда, так что значения )t для любого момента 
времени могут быть найдены из графика или таблицы; (/р)t вы­
числяется для разных точек активного участка 
постепенного выгорания топ­
лива.

Стабилизирующий момент 

полета с учетом 
Л?ст

развивается за счет составля­
ющей тяги двигателя, направ­
ленной перпендикулярно оси 
снаряда н появляющейся при 
скосе сопла на угол $ к оси 
снаряда (фнг. 6.52). Величина 
его

fl

Й

Я

МСТ=/?Т1 51Пф^-Лс =

= /?lSin^^-, (6.85)

где Rti — величина тяги, при­
ходящаяся на одно 
сопло;

пс — число сопел; 
d'—---- плечо расположе­

ния сопел относи­
тельно продольной 
оси снаряда;

/?т — суммарная тяга дви­
гателя.

Фиг. 6. 52. 
зирующего

Из (6.85) потребный угол скоса сопла

6=arc sin /-^ст Д , 
I 
\ т 2 /

Mqt — Йсу

&сг

Схема появления ставили- 
момента у турбореактивного 

снаряда.

определится как

(6.86)

где Л1ет рассчитывается согласно (6. 84);
d'—диаметр окружности, на которой расположены сопла 

турбинки.
При таком угле скоса сопел турбника развивает момент МОт, 

достаточный, чтобы снаряд был устойчив на всей траектории по­
лета.

Предложенный метод расчета потребного угла скоса сопел тур? 
бореактивных снарядов является сугубо ориентировочным, посколь­
ку сведение движения снаряда к элементарной схеме волчка яв­
ляется довольно грубым приближением.
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§ 9. РАССЕИВАНИЕ НЕУПРАВЛЯЕМЫХ СНАРЯДОВ НА МЕСТНОСТИ. 
ПОНЯТИЕ О КУЧНОСТИ ПОПАДАНИЙ

Траектория полета реального снаряда всегда несколько отли­
чается от рассчитанной теоретически.

Снаряд изготовляют в производстве с определенными допуска­
ми по размерам и весу; в итоге баллистические коэффициенты от­
дельных снарядов

с 10°0^2

несколько отличаются друг от друга и составляют
Ci = СтеОрд- АС,,

где Ci — истинный баллистический коэффициент снаряда;
Стеор — расчетное значение баллистического коэффициента;
АС,; — отклонение величины баллистического коэффициента от 

расчетного значения.
Разброс параметров внутренней баллистики каждого отдель­

ного двигателя и различие снарядов по весу приводят к тому, что 
скорость снаряда в конце активного участка для разных снарядов 
неодинакова:

(Дошах) i (А^шах) теор4" A (Afmax) if
где (А^тах)теор рассчитывается по формуле К. Э. Циолковского.

Наконец, возможный эксцентриситет или перекос вектора реак­
тивной силы относительно продольной оси сопла и дефекты уста­
новки на снаряде стабилизаторов могут служить дополнительными 
источниками отклонения траектории реального снаряда от теоре­
тической кривой.

Важным следствием отклонения траекторий полета снарядов от 
расчетной является тот факт, что точки падения снарядов не сов­
падают друг с другом и с расчетной точкой М. Распределение точек 
Mi на местности вокруг точки М называют обычно рассеиванием 
■снарядов. Установлено, что рассеивание неуправляемых снарядов 
подчиняется некоторой закономерности: все точки располагаются 
в пределах так называемого эллипса рассеивания (фиг. 6. 53), при­
чем можно построить некоторую кривую, характеризую­
щую, например, распределение количества точек попадания вдоль 
заданного направления эллипса рассеивания. Эта кривая совпадает 
с классической кривой теории вероятности, описывающей нормаль­
ный закон распределения вероятности появления какого-либо слу­
чайного события (например, попадания снаряда в данную точку 
на местности). Точки, совпадающие с концами полуосей эллипса 
рассеивания А, В, С и D, характеризуют величину предельного 
вероятного отклонения точки падения снаряда от точки М по даль­
ности и в боковом направлении. Соответствующие расстояния при­
нято обозначать

д ’ б
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и называть предельным отклонением точки падения снаряда по 
дальности и по боку.

В эллипсе рассеивания можно выделить прямоугольную область, 
в пределах которой распределяется ~50% всех попаданий. При 
опенке эффективности стрельбы обычно учитывают не весь эллипс 
рассеивания, а именно эту область, называя координаты ее границ 
соответственно вероятным отклонением снаряда от цели по дально­
сти и в боковом направлении Bq.

Фиг. 6.53. Элементы области рассеивания неуправляемых ракет­
ных снарядов на местности.

—вероятность попадания снаряда в йук) точку по оси .г области рассеива­
ния; Ф (>И.Х) — функция распределения вероятности попадания снаряда в г-ю 
точку по оси .т области рассеивания; ,4^ — вероятность попадания снаряда в i-ю 
точку по оси t области рассеивания.- Ф — функция распределения вероят­

ности попадания снаряда в i-ю точку по осп t области рассеивания.

Вероятное отклонение является недостаточной характеристи­
кой рассеивания. Более обшей оценкой рассеивания служит без­
размерный параметр

X,Tiai 
называемый кучностью боя снарядов по дальности (или по 
боку).

Для расчета кучности боя необходимо уметь определять вероят­
ное отклонение по дальности и боку для снаряда данной конструк­
ции и известных условий стрельбы.

В первом приближении для этой цели могут быть использованы 
упрощенные расчетные зависимости, предполагающие независи­
мость влияния на отклонение снаряда от цели отдельных факторов, 
вызывающих это отклонение.
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Поскольку основными причинами рассеивания по дальности 
оперенных ракетных снарядов можно считать отклонение от рас­
четных значений баллистического коэффициента, скорости в конце 
активного участка, угла тангажа О в конце активного участка, экс­
центриситет и перекос вектора реактивной силы и дефекты установ­
ки на снаряде стабилизаторов, формулу для оценки Вд оперенного 
снаряда можно представить в виде

ВХ=V (Ю2 + (^)2 + (Д^)2 + (Д^ )2+(Д^Д2, (6.87>
где Вд — вероятное отклонение снаряда от расчетной точки попа­

дания по дальности;
Ахе — отклонение по дальности за счет того, что баллистиче­

ский коэффициент снаряда не совпадает с расчетным:

С{= СтеорД* АС/.
Величину Ахс обычно вычисляют как

. дх . „ДХС=— ДС„
с дС 1

дхгде — характеризует степень влияния на дальность полета вели- 
дС

чины баллистического коэффициента;
— отклонение по дальности из-за непостоянства скорости в

конце активного участка:

Дл\ =— Дит„х

Дл&, Дх#, Дхоп— соответственно отклонения по дальности за счет 
остальных факторов, влияющих на дальность.

Для расчета отдельных составляющих Ах& в разных случаях 
можно пользоваться различными соотношениями. Эти соотношения, 
как правило, получаются в результате обобщения данных большого 
числа контрольных отстрелов снарядов и представляют собой срав­
нительно простые расчетные формулы, дополненные опытными 
графиками и таблицами.

Оценить средневероятное отклонение оперенного снаряда в бо­
ковом направлении (По оси OZ) можно по формуле

#6=У (6.88)

поскольку боковое отклонение появляется главным образом из-за 
отклонения снаряда в плоскости стрельбы от направления иа цель 
Аф и ошибок, связанных с направлением вектора реактивной силы, 
а также неидеальности установки стабилизаторов.

Для конкретного вычисления А^ф , Az я и AzCT используются эм­
пирические расчетные соотношения и данные статистики экспери­
ментальных отстрелов.
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Турбореактивные снаряды не имеют оперения и характеризуют­
ся тем, что из-за большого числа сопел суммарный эксцентриситет 
соплового блока, а следовательно, и эксцентриситет вектора тяги /?т 
практически равны нулю.

В связи с этим для таких снарядов

в,=у (М'У+№,,У(6.89) 

где &х*с, Да^ и Дл^, несмотря на аналогию в написании, рассчиты­
ваются по формулам, отличным от формул для случая оперенных 
снарядов, хотя, может быть, и имеющим даже одинаковый вид.

Приведенные соотношения позволяют в первом приближении 
оценить вероятные отклонения и кучность боя реактивных снаря­
дов, стабилизируемых оперением или вращением, для заданных 
условий стрельбы. Окончательно параметры рассеивания и куч­
ность проверяют на полигонных испытаниях опытных образцов 
снарядов.

Фиг. 6.54. Иллюстрация понятий меткости 
стрельбы и кучности попаданий.

В заключение следует обратить внимание на различие понятий 
кучности боя и меткости (точности) стрельбы. Разница этих поня­
тий очевидна из схем, приведенных на фиг, 6. 54.
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Глава Vil

ИСПЫТАНИЯ ОПЫТНЫХ ОБРАЗЦОВ РАКЕТНЫХ СНАРЯДОВ

Испытания опытных образцов ракетных снарядов каждая про­
ектирующая организация проводит по своим программам, поэтому 
говорить о единой методике проведения испытаний не представ­
ляется возможным; к тому же круг вопросов, связанных с испы­
танием ракетных снарядов, настолько широк, что нужна самостоя­
тельная книга для их освещения, В настоящей главе даны только 
некоторые общие соображения по испытаниям ракетных снарядов. 

Приближенность теоретических расчетов, где приходится вводить 
различные упрощения, а также использовать опытные данные, сня­
тые с близких по классу снарядов, отсутствие подчас возможности 
вообще применить теоретические расчеты и получение поэтому 
необходимых данных только опытным путем требует, чтобы снаряд 
отрабатывался и проверялся путем проведения стендовых и поли­
гонных испытаний.

§ 1. СТЕНДОВЫЕ ИСПЫТАНИЯ РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ

При стендовых испытаниях конструкцию снаряда и двигателя 
дорабатывают в соответствии с требованиями тактико-технического 
задания на снаряд, а также подбирают и проверяют воспламени­
тель и пороховые шашки.

Удачное решение этих вопросов зависит в основном от совпа­
дения внутрибаллистических характеристик реального и проект­
ного двигателей. Поэтому при стендовых испытаниях снимают 
следующие характеристики снаряда:

1) кривую давления;
2) кривую реактивной силы;
3) полный импульс реактивной силы.
Прежде чем проводить огневые испытания, любой двигатель 

(имеется в виду оболочка) обязательно проверяют на прочность 
и герметичность, как правило, в специально оборудованном цехе 
завода-изготовителя. Двигатель устанавливают в приспособление, 
закрывают выходное отверстие, глушат все другие отверстия н 
после этого подают внутрь двигателя воду под давлением, пре­
восходящим максимальное расчетное давление пороховых газов 
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камеры сгорания. Под этим давлением двигатель выдерживают 
определенное время, чтобы успели завершиться все разрушитель­
ные процессы, если они по каким-либо причинам начались от 
действия давления.

После сброса давления двигатель тщательно осматривают и если 
не обнаруживается никаких нарушений в конструкции, то его испы­
тывают на герметичность, обычно используя те же приспособления, 
что и при испытании на прочность. Методика испытания на герме­
тичность несколько иная. В камеру подают не воду, а воздух нли 
керосин, Испытывать двигатель на прочность воздухом нельзя, так 
как в случае разрушения эффект будет подобен взрыву, в то вре­
мя как жидкость может только либо вырвать часть слабой конст­
рукции, либо прорвать ее слабое место, что, конечно, значительно 
безопаснее,

При использовании воздуха (в случае малых емкостей) герме­
тичность проверяют, погружая двигатель в воду или покрывая его 
наружную поверхность мыльным раствором, В том и другом слу­
чаях образовавшиеся пузырьки воздуха указывают иа негерметич­
ность конструкции. Испытание на герметичность обычно проводят 
под давлением, равным по величине максимальному расчетному 
давлению в камере сгорания.

Двигатель, прошедший описанные выше технологические испы­
тания, пригоден для последующих стендовых работ.

Кривую давления обычно снимают при помощи датчиков и ос­
циллографов различных конструкций. Запись можно проводить, на­
пример, анероидным датчиком и тензометрическим осциллогра­
фом (фиг. 7.1). Установка, собранная по этой схеме, работает 
следующим образом. Давление пороховых газов через трубопро­
вод 2 передается на датчик 3. Здесь изменение давления фикси­
руется чувствительным элементом 4— анероидной коробкой 
(фиг, 7.2), которая связана с потенциометром 5, изменяющим со­
противление электроцепи. Это изменение сопротивления дает им­
пульс на осциллограф, где изменение давления по времени запи­
сывается на специальную бумажную ленту. Ленту с записью обра­
батывают в фотолаборатории и получают кривую давления 
(фиг. 7.3), на которой отмечают начало работы двигателя (нача­
ло подъема кривой от нулевого уровня) и конец.

По этим граничным точкам и тарировочному графику можно 
проводить анализ работы двигателя. Так, время работы двигате­
ля подсчитывают от линии отметчика времени 1, Например, до ин­
тересующей нас точки А кривой давления от начальной точки на­
считывается 20 пик, и известно (по шкале осциллографа), что 
каждый пик равен 1/20 сек., следовательно, время 1/20X20=1 сек.

Так же просто определяется и величина давления, например, 
в той же точке А. Для этого на осциллограмме замеряют расстоя­
ние от нулевого уровня до точки А кривой давления и далее по та­
рировочному графику определяют величину давления в точке А.

Тарировочный график строят так. На установке замера давления 
к датчику вместо двигателя подключают пресс. Затем в датчик
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Фиг, 7. 1. Схема установки для снятия кривой 
давления.

/-■испытуемый двигатель, 2—трубопровод, подводя­
щий газ от двигателя к датчику, 3—анероидный 
датчик, 4—кабель, 5—приставка, if—осциллограф.

Фиг, 7.2. Принципиальная 
схема датчика.

/—щеткодержатель, 2—воз­
вратная пружина, 5-переда- 
точно-мг|ожцтельный механизм, 
4—чувствительный механизм,’

5—потенциометр.

7—отметчик времени, 2—нулевой уровень, 3—кривая давления.
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ступенями подают давление, например, 10; 20; 30 атм и т. д. н каж­
дый раз это давление осциллограф фиксирует на бумагу. Далее 
строят график, где по одной оси откладывается расстояние между 
нулевой лииней и линией давления, а по другой — величина дав-

Фиг. 7.4. Принципиальная схема устройства испы­
тательного стенда.

/—качающаяся люлька, 2—месдоза. 3—шток месдозы. 4— 
испытуемый двигатель.

Фиг. 7.5. Схема устройства месдоэы.
/—корпус месдозы, 2—гибкая прокладка, 3— 

крышка корпуса, 4—чласло.

ления. Кривая давления может быть снята, конечно, и другим спо­
собом, например, при помощи тензодатчиков и шлейфового осцил­
лографа.

Тяговые характеристики двигателя снимают иа специально обо­
рудованных стендах. Здесь двигатель закрепляют на подвижной 

люльке (фиг, 7,4), с которой 
усилие, развиваемое двигате­
лем, передается на приемное 
устройство. Приемным устрой­
ством может служить месдоза 
(фиг, 7. 5),

Принцип работы этого ком­
плекса очень прост. Усилие от 
двигателя с люльки стенда 
через шток передается на мес- 
дозу, где оно трансформирует­
ся в давление, величину кото­
рого показывает подключенный 
к месдозе манометр, Месдозу 
перед проведением испытания 
двигателя тарируют, т. е. к 
штоку прикладывают ступеня­
ми определенную нагрузку, на­
пример 500; 1000 кг и т. д„ и 

фиксируют соответствующее показание манометра. Согласно полу­
ченным данным строят тарировочный график — по одной оси на­
грузки на шток в килограммах, а по другой — показания манометра 
в атмосферах.

Наряду со стендами, оборудованными месдозой, тягу двигателя 
замеряют также на стендах, оборудованных круглыми весами, на 
которые сила тяги двигателя с люльки передается специальной ры­
чажной системой.
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Для получения величины полного импульса реактивной силы 
часто используют график изменения силы тяги двигателя по вре­
мени.

Для долгоработающих двигателей этот график можно постро­
ить по точкам, замеренным через определенные промежутки вре­
мени работы двигателя, одним из описанных выше способов. Но 
этот способ получения кривой реактивной силы дает весьма при­
ближенные результаты. Предпочтительнее записать эту кривую 
автоматически. Для этой цели можно использовать стенд, оборудо­
ванный месдозой.

Вместо манометра к месдозе подключают датчик давления и да­
лее работу ведут так же, как и при снятии кривой давления. Раз­
личие заключается только в тарировке датчика, В этом случае та­
рировку проводят, прикладывая к месдозе ступенями нагрузку, 
например 500; 1000 кг и т. д., п каждый раз фиксируют осциллогра­
фом эти усилия. Таким образом,, тарировочный график строят в ко­
ординатах расстояние кривой реактивной силы от нулевого уров­
ня — усилие в килограммах.

Полный нмпульс можно получить, интегрируя записанную ос­
циллографом кривую реактивной силы, которую перестраивают 
в определенном масштабе на миллиметровую бумагу и далее вы­
числяют площадь под этой кривой или планиметром, или подсчи­
тав клетки миллиметровой бумаги, ограниченные кривой реактив­
ной силы.

Для получения непосредственно величины импульса необходимо 
подсчитанную площадь умножить на масштаб. Например, площадь, 
подсчитанная по клеткам, равна 2000 шш2 и известно, что 1 лии по 
оси ординат соответствует 5 кг тяги, а 1 мм по оси абсцисс 
соответствует 2 сек. работы двигателя. Тогда величина импульса 
будет равна

7=2000 — =200 кг сек.
5-2

В некоторых* случаях по мере необходимости проводят, допол­
нительные испытания камеры сгорания снаряда, например, опреде­
ляют:

1) скорость горения пороха в разных сечениях камеры;
2) тепловые потери в камере сгорания;
3) эксцентриситет реактивной силы и др.
Остановимся несколько подробнее на наиболее интересном ис­

пытании-определении скорости горения пороха. Для этой цели 
из специального прозрачного материала изготовляют камеру сго­
рания. имеющую внутренний профиль, идентичный с проектным. 
В этой камере сжигают подобранные для проектируемого двига­
теля пороховые шашки. Процесс сгорания шашек с киносъемоч­
ным аппаратом фиксируют на пленку. Поскольку скорость съемки 
известна, то по пленке можно определить и скорость горения по­
роха.

На долгоработающем двигателе скорость горения пороха мож­
но определить и более простым способом — сжиганием пороха и 
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с прерыванием горения. Правда, здесь так же, как и в предыдущем 
случае, необходимо иметь специальную камеру. Но эта камера от­
личается от обычной только тем, что на двигателях, используемых 
для замера скорости горения, устанавливают приспособление для 
выброса заряда из камеры сгорания. Непосредственно скорость из­
меряют следующим образом. Синхронно с пуском двигателя вклю­
чают секундомер. По истечении заранее установленного времени 
срабатывает приспособление и пороховой заряд выбрасывается из 
камеры сгорания в какую-либо емкость (бочка, бак и т. д.) с водой. 
Погасшие пороховые шашки измеряют.

Подобную операцию проделывают несколько раз, увеличивая 
ступенями время горения и каждый раз измеряя погашенную 
шашку. Полученные результаты обрабатывают и по ним опреде­
ляют скорость горения пороха.

Всесторонние опытные исследования работы порохового двига­
теля позволяют увязать теорию пороховых ракетных снарядов 
с опытом и уточнить основные параметры, необходимые для осталь­
ных расчетов.

Следует отметить, что при стендовых испытаниях в качестве 
опытных можно иногда применять камеры от штатных ракетных 
снарядов, в стенках которых просверливают отверстия и привари­
вают штуцеры. Но, как правило, для этих целей применяют спе­
циальные камеры с толстыми стенками, допускающими возмож­
ность многократных запусков. Такие камеры снабжают диафраг­
мами различных конструкций, а также набором сопел с разными 
диаметрами критических сечеиий и различными формами растру­
бов; при этом, если исследуют только давление в камере (а не реак­
тивную силу), то можно применять сопла без раструба, так назы­
ваемое сопло-очко.

Камеру сгорания подготовляют к испытанию в следующем по­
рядке. Выбирают сопло с определенным dj®, соответствующим дан­
ным условиям заряжания и ожидаемому расчетному давлению. 
Затем приготовляют навеску воспламенителя н заряжают камеру, 
монтируют все приборы и устанавливают окончательно собранную 
конструкцию на стенде. После проверки готовности системы про­
изводят стендовый выстрел и снимают показания, подлежащие 
дальнейшей обработке.

До сих пор приводилось описание стендовых испытаний по от­
работке элементов внутренней баллистики, но в стендовых условиях 
можно отрабатывать также и элементы внешней баллистики.

Наиболее распространенным способом получения аэродинами­
ческих характеристик является продувка моделей снарядов или на­
турных образцов в аэродинамических трубах. Принципиально это 
сооружение представляет собой трубу, через которую вентилятором 
прогоняется воздух. Испытуемый объект или его модель (в зави­
симости от размера трубы) закрепляют в трубе неподвижно. Таким 
образом, в аэродинамической трубе имеет место картина, обратная 
той. которая наблюдается при полете снаряда в воздухе, но от это­
го, разумеется, аэродинамические характеристики не меняются.
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В то же время неподвижность испытуемого объекта очень удоб­
на для применения измерительных устройств, точность измерения 
которыми значительно выше, чем точность измерения приборами 
при движении тела относительно неподвижной среды (например, 
воздуха).

Кроме того, возможность создавать искусственно воздушный по­
ток позволяет подобрать условия эксперимента, наиболее близко 
отражающие действительную картину полета снаряда. Поскольку 
полет снаряда в действительных условиях проходит в неподвиж­
ном, невозмущенном воздухе, то необходимо и в трубе иметь

Фиг. 7.6. Схема устройства аэродинамической грубы.

подобные условия. Если же просто установить снаряд на непод­
вижную подставку, а затем вентилятором направить иа него струю 
воздуха, то поток в этом случае будет иметь сильную закрутку за 
вентилятором, переменную скорость как по величине, так и по на­
правлению. а также будет подвержен сильным пульсациям. При 
конструировании аэродииамичских труб все эти недостатки посте­
пенно устранялись, и в настоящее время аэродинамическая тру­
ба — это сложный и тонкий механизм, воспроизводящий очень точ­
но картину расположения н величину аэродинамических сил на ле­
тящем в воздухе теле.

На фиг. 7.6 приведена схема аэродинамической трубы. Конст­
руктивно эта труба представляет собой замкнутый контур с откры­
той рабочей частью. Воздух через рабочую, самую узкую часть 
трубы попадает в расширяющийся приемный насадок. За прием­
ным насадком (диффузором) расположена цилиндрическая встав­
ка, где находится вентилятор. После вентилятора поток воздуха 
меняет направление движения иа 90° и течет по так называемому 
первому колену трубы. Далее воздух проходит через второе и 
третье колена трубы, каждое из которых образуется поворотом 
трубы иа 90°, и попадает в форкамеру — самую широкую часть 
трубы. Здесь вмонтированная спрямляющая решетка и насадок 
поджимают поток и повышают его скорость. С целью уменьшения 
потерь иа всех поворотах укреплены специальные профилирован­
ные лопатки.
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Продувкой снаряда в аэродинамической трубе можно опреде­
лить коэффициент лобового сопротивления Сх, положение центра 
давления, коэффициент подъемной силы Су и др.

§ 2. ПОЛИГОННЫЕ ИСПЫТАНИЯ РАКЕТНЫХ СНАРЯДОВ

После стендовой отработки снаряда проводят полигонные ис­
пытания. Здесь, как правило, проверяют сначала полет снаряда 
на начальном участке траектории, т, е. правильность схода сна­
ряда с направляющих и выход его на заданную траекторию, а так­
же соответствие величины расчетной и действительной начальной 
скорости движения снаряда иа траектории. Затем проверяют об­
щую дальность палета снаряда и, наконец, исследуют эффектив­
ность снаряда в следующем порядке.

Отстрел иа кучность ракетных снарядов

Стрельбу на кучность ведут одиночными выстрелами по мест­
ности или по щиту на всем диапазоне действия направляющей 
установки как в вертикальной, так и в горизонтальной плоскостях.

Координаты точек падения 
(разрыва) снаряда на местности 
можно определять двумя спосо­
бами:

— непосредственно замером 
прн помощи мерной ленты и про­
вешивания направления; точность 
замера должна быть не меиее 1 м;

— методом засечек при помо­
щи оптических приборов.

При стрельбе по щиту коорди­
наты пробоин (Л 2, 3 и т. д.) сни­
мают по координатной сетке, на­
несенной перед стрельбой на щит 
(фиг. 7. 7).

Результаты, полученные при 
стрельбе, обрабатывают по фор­
мулам 

Фиг. 7. 7, Вид шита с пробоинам» 
после обработки.

где л0, координаты средней точки попаданий;
zi — координаты точек попаданий отдельных снарядов; 
п —число счетных выстрелов.
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... Полученные координаты точек разрывов снарядов контрольной 
партии позволяют оценить вероятные отклонения снаряда по боку 
и дальности, которые вычисляются так: 

Ь6 — 0,6745

п

дд=0,6745
(х,—Х0)2

Л — I

где вероятное боковое отклонение;
■ -г- вероятное отклонение по дальности.
При известной дальности стрельбы х кучность боя снарядов 

по боку и дальности будет соответственно равна
&д — и —.

X X

Полученная кучность должна соответствовать заданной в ТТЗ.
При большом отрыве снаряда от группы по дальности и по 

боку, когда установлено, что причиной этого является неудовлет­
ворительное качество изготовления стабилизатора или ненормаль­
ная работа двигателя, выстрел признается несчетным.

Определять величину рассеивания следует только по резуль­
татам счетных измерений, при этом из группы может быть отбро­
шен как несчетный только один выстрел. За несчетное измерение 
обычно считают то, которое отклонилось от арифметической сере­
дины более чем на четыре средневероятиых отклонения, вычислен­
ные по данной группе измерений.

Приведенный выше порядок расчета кучности пригоден при 
стрельбе как по местности, так и по щиту, ио в последнем случае 
расчет несколько облегчается благодаря тому, что здесь коорди­
натами Хо и z^ являются координаты точки прицеливания, наме­
чаемой в центре щита.

Координаты пробоин от точки прицеливания отмеряются пос­
ле каждого выстрела специальной масштабной вехой или оптиче­
ским визиром.

Определение фугасного действия ракетных снарядов 
подрывом в грунте н отстрелом по местности

Фугасное действие снаряда проверяют на полигоне, как пра­
вило, в два этапа. Первым этапом являются статические подрывы 
боеприпаса в грунте на разных глубинах; второй этап заключается 
в отстреле снарядов по преградам на местности.

В соответствии с тактико-техническим заданием фугасные сна­
ряды обычно предназначаются для действия по сооружениям и ук­
реплениям противника; однако, как показывает практика, могу­
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щество их действия можно оценить по размерам воронки, образуе­
мой фугасным снарядом в грунте, независимо от характера и проч­
ности цели.

Поэтому фугасный эффект оценивается по действию снаряда 
по грунту, чем в значительной степени упрощаются его анализ, 
систематизация опытного материала и методика проверочных ис- 
пытаний.

Испытание подрывом сводится к тому, что вертикально распо- 
ложенный снаряд подрывают в грунте на разных глубинах и из­
меряют образующуюся при этом воронку. Вледствие неоднород­
ности грунта и несимметричности снаряда и разрывного заряда 
воронки, как правило, имеют довольно неправильную форму.

В полигонной практике за воронку принимают простой усечен­
ный конус, большее основание которого сливается с поверхностью 
грунта.

Фугасное действие снарядов измеряют абсолютным объемом 
воронки или отнесенным к весу разрывного заряда, при этом оче­
видно, что объем и форма получающейся при взрыве воронки яв­
ляются однозначными функциями веса и качества разрывного 
заряда, с одной стороны, и геометрии снаряда, глубины подрыва 
и свойств грунта,— с другой. Одной из задач статических подры­
вов боеприпасов является отыскание оптимальной глубины взры­
ва боевой части. При статических испытаниях боеприпас подры­
вают специальной подрывной электрической машиной из укреплен­
ного блиндажа, расположенного в безопасной зоне. Воронку, 
образующуюся в результате взрыва, измеряют специальными ве­
хами и разметочными шестами.

На втором этапе полигонных испытаний боевой эффективности 
фугасного снаряда проверяют действие снаряда по грунту и со­
оружениям, причем одной из важнейших задач этих отстрелов яв­
ляется проверка соответствия времени замедления взрывателя оп­
тимальной глубине подрыва снаряда, определенной при статиче­
ских подрывах.

Выявленные в процессе полигонных испытаний недостатки в 
конструкции снаряда, работе взрывателя и т. д. устраняют после­
дующей доработкой боеприпаса.

Определение осколочного действия ракетных снарядов
Боевая эффективность осколочного снаряда определяется дву­

мя параметрами: числом и весовыми характеристиками осколков 
и дальностью сохранения эффективности их действия.

Число осколков, образующихся при разрыве боеприпаса, и рас­
пределение этих осколков по весам можно определить методом ста­
тического подрыва боеприпаса в бронеяме, которая представляет 
собой сооружение с бронированными железобетонными стенками, 
наполненное песком. В центральной части ямы имеется колодец, 
в который закладывают подрываемый образец. Сверху все соору­
жение закрывают массивной плитой-крышкой. Броиеяма распола­
гается в специальном рве или подземном лабиринте.
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Образец боеприпаса, предназначенный для испытаний, опускают 
в колодец бронеямы и подрывают. Образующиеся при этом осколки 
разлетаются в окружающий песок, причем прочность стенок ямы 
такова, что ни один осколок ие может вылететь за пределы бро­
неямы. После подрыва стеики ямы разбирают, а песок просеивают. 
Собранные осколки взвешивают и сортируют по весовым группам. 
Данные подрыва протоколируют.

Вторым этапом статических полигонных испытаний осколочных 
снарядов является подрыв боеприпаса в кругу секторных щитов. 
Секторные щнты расставляют по кругу на определенном расстоя­
нии друг от друга, так что в совокупности образуется полностью 
перекрытия зона разлета. Снаряд подрывается в центре секторов. 
Осколки, образующиеся при взрыве, разлетаются в разные сторо­
ны, попадая в расставленные щнты и оставляя в них пробоины. 
После подрыва щиты осматривают и подсчитывают число пробоин 
в каждом из них. Данные этих испытаний позволяют оценить 
характер разлета осколков после взрыва и найти радиус сплош­
ного поражения, т. е. той зоны, где плотность летящих осколков 
достаточна, чтобы обеспечить попадание двух осколков в контур 
цели.

После статических подрывов осколочные снаряды проверяют 
контрольными стрельбами. Стрельбу ведут одиночными выстрела­
ми или залпами по специально оборудованным коридорам, короб­
чатым мишеням и т. д.

Основной целью отстрела ракетных снарядов на осколочность 
является проверка радиуса сплошного поражения при комплекто­
вании снаряда определенным взрывателем и соответствие пара­
метров этого взрывателя конструкции боеприпаса.

В последнее время для получения аэродинамических характе­
ристик стали использовать закрытые трассы и ракетные тележки. 
Как правило, на трассах испытания проводят на моделях. Основ­
ными достоинствами трасс являются:

— возможность получить одинаковые метеорологические усло­
вия от выстрела к выстрелу (аэробаллистическая трасса), посколь­
ку в закрытой трассе модель не подвергается влиянию дождя, сне­
га, ветра и т. д.;

— возможность получить различные плотности, температуры, 
а также моделировать полет снаряда на различных высотах (гер­
метичные баро- и термобаротрассы).

По сравнению с трубами трассы выгодно отличаются тем, что 
здесь нет ошибок, появляющихся при испытании моделей в аэро­
динамических трубах вследствие влияния державок и стенок.

На трассах можно сравнительно просто и в широких диапазо­
нах получить изменение чисел М и Re.

К недостаткам трасс можно отнести однократность применения 
моделей, а также невозможность получения аэродинамических ха­
рактеристик непосредственными измерениями. При обработке ре­
зультатов эксперимента приходится применять расчеты.
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За границей аэробаллистические трассы конструктивно оформ­
ляют в виде крытых строений длиной 150—200 м. Отстрел моделей 
производят из орудий калибром до 300 ж Скорость полета моде­
ли фиксируют с помощью светоблокировкн и хронографа. Во вре­
мя полета модель непрерывно фотографируют. Коэффициент про­
дольной и поперечной устойчивости часто рассчитывают с помощью 
картонных щитов, устанавливаемых на трассе.

Термо- и баротрассу конструктивно оформляют почти одинако­
во, как правило, в виде металлической трубы диаметром 1000 м 
и длиной 100—150 м. Эти трубы также оснащают специальной фо­
тоустановкой и другой необходимой измерительной аппаратурой.

8
ооооооаиооаоппоопооаааоооооопаосооа

□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□□ООО

Фиг. 7. 8. Комплекс технических сооружений в Холомене.
1—укрытия, 2—корпус для отладки и подготовки ракетных двигателей, 
3— пункт сбора информации, 4—сборочный цех, 5—ремонтный цех, 
<5—испытательный стенд, 7—стартовая площадка, 5—35 распределитель­
ных панелей. 5—70 опор для установки аппаратуры, 10— фотостаниия, 

//—фото i:oirr роль, 12—трасса.

□
□

Испытания с помощью ракетных тележек за последнее время 
получают все более широкое распространение как наиболее пер­
спективные. В этом случае, особенно при испытании натурных 
объектов, условия испытания наиболее близко соответствуют дей­
ствительным.

На ракетных тележках в США, например, отрабатывают взры­
ватели, определяют эффективность боевых частей, решают различ­
ные баллистические вопросы, а также проводят много других экс­
периментов, связанных с ракетной и авиационной техникой.

В качестве примера ниже приводится описание трассы ракетных 
тележек центра ВВС по испытанию ракетных снарядов на базе 
Холломен (США).

Трасса (фиг. 7.8) представляет собой рельсовый путь, уложен­
ный на железобетонное основание шириной 2,9 ле, высотой 1,5 м 
и уклоном 1 :1000.
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Длина всего пути составляет 10 670 м при ширине колеи 2,13 м. 
Тележки позволяют развивать скорости до 900 м^сек при ускорении 
до 100 g и замедлении до 150 g.

Для торможения тележки в основание пути встроен водный ка­
нал глубиной 0,355 м и шириной 1,525 м. На тележку устанавли­
вают клинообразную лопасть, которой и тормозят тележку. Различ­
ные конструкции тележек позволяют устанавливать на и их от 1 до 
18 двигателей, крупнейший из которых имеет тягу 27 т.

Пункт сбора информации получает данные по двум телеметри­
ческим системам: частотной модуляции и импульсио-кодовой мо­
дуляции, Поступающие данные обрабатывают счетно-решающие 
устрош гва.

На полигоне установлена аппаратура, включающая оптическую 
систему теневого фотографирования.

Скорость ракетных тележек на этой трассе рассчитывают так.
Сначала определяют максимально возможную скорость те­

лежки:

где /?т —тяга силовой установки;
Ск— коэффициент лобового сопротивления тележки с учетом 

влияния земной поверхности;
Р —плотность воздуха;

$м - площадь миделевого сечения тележки.
Но так как действительная скорость тележки после выгорания 

топлива является функцией отношения масс
тр
мь

и удельного импульса /уд, то 

где Шо — масса тележки до запуска;
mh — масса тележки после выгорания топлива;

2g ■ J 
к = —-- 

Vm

Прочие испытания ракетных снарядов
Помимо описанной группы основных полигонных испытаний, 

как осколочные, так и фугасные снаряды подвергаются ряду допол­
нительных испытаний, к которым относятся;

1) контрольные испытания на нормальную работу в заданном 
температурном интервале;

2) контрольные испытания на транспортируемость и сохранение 
всех боевых свойств при этом и т. д.
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