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Аннотация. Актуальность и цели. Как известно, ракета должна обладать достаточной прочностью и 

выдерживать все нагрузки во время работы. Испытание конструкции ракеты на прочность может проводиться 
двумя способами: по рабочим нагрузкам или по расчетным нагрузкам, превышающим рабочие. При изучении 
нагрузок, действующих на ракету, особое внимание следует уделять полетным нагрузкам. Нагрузка в полете 
зависит от характеристик ракетного двигателя, характера воздушного потока ракеты и динамики движения. 
Материалы и методы. Расчет производится при максимальном скоростном напоре в зоне выхода двухступен-
чатого жидкого топлива в корпус ракеты. Можно сказать, что голова ракеты выполнена в виде острого конуса. 
Результаты. Распределение веса по длине определяется конструктивной схемой и различается по продоль-
ным и поперечным нагрузкам. Корпус разделен на 20 зон одинаковой длины. Выводы. При любом расчете ис-
пытания на прочность будут ошибки при выборе расчетной схемы подбора нагрузки. Для проверки результа-
тов расчета достаточно испытать конструкцию до ее разрушения, с равномерным увеличением нагрузки. 
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Abstract. Background. As is known, the rocket must have sufficient strength and withstand all loads during 

operation. The test of the design of the rocket for strength can be carried out in two ways: on workloads or by calculat-
ed loads exceeding workers. When studying the loads acting on the rocket, special attention should be paid to flight 
loads. Load in flight depends on the characteristics of the rocket engine, the nature of the air flow rocket and the dy-
namics of the movement. Materials and methods. The calculation is made at maximum high-speed pressure in the exit 
zone of two-stage liquid fuels into the rocket housing. We can say that the head of the rocket is made in the form of a 
© Тулегулов А. Д., Ергалиев Д. С., Бейсембаева Б. С., Зуев Д. В., 2021. Контент доступен по лицензии Creative Commons Attribution 4.0 License / This work is licensed under 
a Creative Commons Attribution 4.0 License. 
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sharp cone Results. As a result of research, it is possible to note the fact that in training with reinforcement an agent in-
teracts with the environment, taking actions and receives a reward for these actions. Conclusions. With any calculation 
of testing tests, errors will be selected when choosing a design selection circuit. To test the results of the calculation, it 
is sufficient to test the structure before it is destruction, with a uniform increase in the load. 

Keywords: strength, load, test, engine, design 
For citation: Tulegulov A.D., Yergaliyev D.S., Beisembayeva B.S., Zuev D.V. Methods for the study of flight loads of air-
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Введение 

Как известно, ракета должна обладать достаточной прочностью и выдерживать все нагрузки 
во время работы. Испытание конструкции ракеты на прочность может проводиться двумя способа-
ми: по рабочим нагрузкам или по расчетным нагрузкам, превышающим рабочие [1]. 

При изучении нагрузок, действующих на ракету, особое внимание следует уделять полетным 
нагрузкам. Нагрузка в полете зависит от характеристик ракетного двигателя, характера воздушного 
потока ракеты и динамики движения. 

Методы исследования 

Определение поперечных сил и изгибающих моментов 

Расчет производится при максимальном скоростном напоре в зоне выхода двухступенчатого 
жидкого топлива в корпус ракеты. Можно сказать, что голова ракеты выполнена в виде острого ко-
нуса [2]. 

Расчет выполнен в виде сплошной балочной схемы.  
Исходные данные: 
1) длина корпуса l = 10 м; 
2) диаметр цилиндрической части D = 1,0 м; 
3) площадь Миделя S = π r2 max = 3,14 м2; 
4) угол полуразложения главного конуса θ  = 15°; 
5) дополнительная координата управляющей силы XR = 10 м; 
6) скоростное давление q = 0,05 МПа; 
7) число Маха M∝  = 2; 
8) угол атаки α = 4°; 
9) вес G = 6 ∙ 104 H; 
10) сила тяги двигательного агрегата P = 105,84 ∙ 104 Н; 
11) площадь для диаметра 1,0 м = 1,0 м2. 
Это влияет на тяговое усилие P моторного блока вдоль вала корпуса. Набегающая воздушная 

волна создает аэродинамическое давление, которое основано на распределении продольной аэроди-
намической силы dX/dx по длине ракеты в балочной схеме [3]. 

Поверхностные силы P и X придают ракете ускорение в направлении силы тяжести (P ≥ X). 

Это продольная инерционная сила, направленная против ускорения ,x
dG n
dX

 где dG/dX – вес ракеты; 

nx – коэффициент продольной нагрузки. 
Одинаково эффективные силы инерции отдельных точек выражаются интегралами [4] 

0 0

,
l

x x
dG dGn dx n
dx dx

= 
  

(1) 

где G – вес ракеты в указанное время.  
Не менее эффективно Gnx поражает центр тяжести ракеты. Коэффициент продольной нагруз-

ки находится из уравнения равновесия проекции силы на ось Ox, которое является основой принци-
па Даламбера: 

Х + Gnx – Р = 0;  (2) 
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nx = .P X P X x
G mg g
− −= =

   (3) 

Таким образом, коэффициент продольной нагрузки равен отношению ускорения вдоль оси  
к ускорению свободного падения [4] (рис. 1). 

 

 
Рис. 1. Продольная нагрузка корпуса 

Результаты 

Расчет продольных сил 

Распределение веса по длине определяется конструктивной схемой и различается по продоль-
ным и поперечным нагрузкам. Корпус разделен на 20 зон одинаковой длины [5]. 

По аналогичным формулам определяем аэродинамическую нагрузку и управляющие силы. 
Максимальное значение внешнего избыточного давления конической головки p = p0 = 2sin2(θ+α ), 
pizb = pq равно аэродинамическому давлению, определяемому по формуле с поправочным коэффици-
ентом 1,5 (для исправления ошибки в применении теории Ньютона) [6, 7]: 

p = 1,5 ∙ 2sin2 (α + θ ) ≈  3 (α + θ ) 2;  (4) 

р = 3 ( 4 15
57,3
+ )2 = 0,33; 

pq = 0,33 · 0,5 · 105 Па≈ 0,165 · 10–1 МПа. 

Максимальное аэродинамическое давление в цилиндре определяется теорией Ньютона без 
поправочного коэффициента [8]: 

p = 2α 2;  (5) 

р = 2 (4/57,3) 2 = 0,0097; 

pq = 0,0097 · 0,5 · 105 Па = 0,0049 · 10–1 МПа. 

Продольное распределение коэффициента Сх 

cxсеч =
0 0

2 ( )tg ( ) ( , ) .
x

xтр
xr x x p x d dx c

S l

π

θ φ φ +    (6) 

Для первых пяти зон tg θ х и tg 15° независимы. 
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0

( , )p x d
π

φ φ  не зависит от x в интеграле. Обозначение 

1,5 ∙ 2π ( θ 2 +α 2/ 2) = 1,5 ∙ 6,28 (0,2622 + 0,072 / 2) = 0,7. 

Радиус основной части изменяется по закону прямых по длине: 
r(x) = tg 15°, где для конуса 

cxсеч =
2

0

2 0,268 0,7 x

xтр
xxdx c

S l
⋅ ⋅ +  = 

20,1005 .
2 xтр

x xc
S l

+  

Первая сумма значений, полученных для цилиндра, постоянна и равна у основания конуса,  
т.е. в конце пятой зоны x = 9,25 м: 

cxсеч =
20,1005 9,25 4,22

2 1,0
⋅ =
⋅

. 

Для получившегося конуса 

cxсеч =
20,1005 0,216 ;

2
x x

S l
+  

здесь cxтр = 0,6 · 0,36 = 0,216.  
R = 1,0 м для цилиндра 

cxsech = 0,36 + 0,216 ;x
l

 

Рпр = 1,0 м  

cxsech = 0,36 + 0,216 22.2
37

 = 0,488 +0,29 ;x
l

 

здесь 

cxтр = 0,6 · 0,488 = 0,29. 

Для общего случая 

сх = 0,488 + 0,29 = 0,778. 

Продольная аэродинамическая сила 

X = cxqS, Н;   (7) 

X = 0,7766 ∙ 0,5 ∙ 105 ∙ 3,14 = 121 926 H. 

Продольная нагрузка 

 nx = ;P X
G
−   (8) 

nx =
1058400 121926 1,488

60000
− = . 

Расчет продольных сил по отношению 

Т (хз)≈  – cxсечqS – nx 
1

s

j
j

G
=
 . (9) 

Данные отчета представлены в табл. 1. 
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Таблица1 

Расчет продольных сил 

xj, м Gj, N 
1

,
s

jG Н  nx
1

,
s

jG Н  cx sec cx sechqS N –Т, Н 

1,85 5000 5000 7440 0,0252 15 030 22 470 
3,7 10 000 15 000 22 320 0,078 46 527 88 847 

5,55 15000 30 000 44 640 0,1615 96 335 140 975 
7,4 20 000 50 000 74 400 0,2729 162 785 237 185 

9,25 25 000 75 000 111 600 0,413 246 355 357 955 
 
Таблица 1 основана на реальных данных. Корпус ракеты подвергается нарастающему сжатию 

с головы до пят. В области X = XR продольная сила равна силе тяги двигательного агрегата [9] (рис. 2). 
 

 
Рис. 2. Диаграмма продольной силы 

Обсуждение 

Расчет поперечных сил и изгибающих моментов 

Поперечная нагрузка корпуса (рис. 3) вызывается косым ударом, когда скорость набегающей 
воздушной волны достигает вала ракеты под углом α. Этот угол называется углом наклона. Диаго-
нальный обдув вызывается порывами ветра, что приводит к образованию поперечных аэродинами-

ческих сил dY / dX. Его равное действие дается интегралом Y =
0

l

x

dY dx
d  и находится под давлением до 

центра давления [9]. 
Направление силы находится в плоскости порыва ветра: 

Y = cyqS, Н,   (10) 

где Су – коэффициент поперечной аэродинамической силы: 

cу = 
0

l
y

x

dc
dx

d .  (11) 
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Рис. 3. Горизонтальная нагрузка на корпус 

 
Сила Y пытается оттолкнуть ракету от центра масс. Однако на ракете установлена система 

управления и создается управляющая сила R [10]. Система управления работает с некоторыми 
настройками, поэтому контрольный момент, когда сумма Y + R достигает максимума, 

R (xR – xт)≥  Y (xт – xД).  (12) 

Продольное распределение коэффициента поперечной аэродинамической силы определяем по 
формуле 

cysech = 
0

x
y

x

dc
dx

d ,   (13) 

где cysech – x – коэффициент поперечной аэродинамической силы части тела длиной  

;y

x x

dcdY qS
d d

=
   

(14) 

 
0

( )2 ( , )cos .y

x

dc r x p x d
d S

π

= φ φ φ
   

(15)  

Учитывая поправочный коэффициент 1,5, 

cysech = 
0 0

2 ( ) ( , )cos .
x

r x p x d dx
S

π

φ φ φ 
  

 (16) 

В основную часть (x ≤ 9,25 м) 

r(х) = х tg θ ;  (17) 

r(x) = x · 0,268; 

0

( , )cosp x d
π

φ φ φ  = 1,5 · ;πθα   (18) 

0

( , )cosp x d
π

φ φ φ = 1,5 · 2
15* 4

(57,3)
=  cysechxS.   (19) 

Для цилиндра (9,25 ≤ х ≤ 22,2) r = 1,95 м: 

0

( , )cosp x d
π

φ φ φ  = 24 4( )
3 57,3

=  0,0065; 
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cysech = 
20,092 2 0,0065 ( )

2
k

k
x r x x

S S
⋅+ − ; 

cysech = 0,43 + 0,0021 (х – 9,25), 
х выражено в метрах.  
Для всего здания (x = 37 м) 

cy = 0,43 + 0,027 + пр

пр

2 0,0065
( 22,2)

r
x

S
⋅ ⋅

− ; 

cy = 0,457 + 2 0,0065 3,2 (37 22,2)
32

⋅ ⋅ − = 0,457 +0,019 = 0,4782; 

1
( )

N

yсеч j
j

c x
=
  = 6,123. 

xD – координата центра давления определяется по формуле 

xD = l +
1

( )
2

N

yсеч j
jy

x x c x
c =

Δ Δ−  ;   (20) 

xD = 37 + 0,925 – 1,875 6,123
0,4782

= 7,57 м; 

Y = cyqSpr, H;   (21) 
Y = 0,4782 ∙ 0,5105 ∙ 32 = 605 120 H подъемная сила. 

Определите координаты центра тяжести xt и момента инерции Iz. 
Для этого складываем веса всех зон: 

хт = l +
1 12

N s

j
s j

x x G
G = =

Δ Δ−  ; (22) 

хт = 37 + 5
5

1,85 1,85 238,05 10
2 45 10

− ⋅ =
⋅

 28,14 м. 

Управляющая мощность определяется по формуле 

R = т

т

1,3 ( )D

R

Y x x
x x

−
−

,  (23) 

R = 1,3 605120(28,14 7,57)
37 28,14

⋅ − =
−

 10 H. 

Поперечная нагрузка на центр масс 

ny (xт) = Y R
G
+ ;   (24) 

ny (xт) = 605120 1643 890 0,5839
4 500 000

+ = . 

Определите взаимосвязь между угловым ускорением и ускорением свободного падения [10]: 

т0,3 ( )DY x x
g Izg
ε −= ,  (25) 

g
ε = 10,3 605120 (28,14 7,57) 0,016332 м

23 306 420 9.81
−⋅ − =

⋅
. 
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Поперечная нагрузка центра тяжести в зоне J: 

ny (xj) = ny (xт) + g
ε (xтj – xт);  (26) 

ny (xj) = 0,5839 + 0,016332 (xtj – 28,14). 
Расчеты по зонам приведены в табл. 2.  

Таблица 2  
Расчеты по зонам 

J xj, м xтj, м nyj Gj, N Gjnyj, Н 
1

,Н
s

j yjG n  cyсеч cyсечqS, N QJ, Н 
1

, Нм
s

jx QΔ   

1 1,85 0,925 0,1394 15 000 2090 2090 0,0133 21 280 19 190 35 500 
2 3,7 2775 0,1719 15 000 2580 4670 0,0534 85 440 80 770 184 926 
3 5,55 4625 0,1919 15 000 2880 7550 0,1201 192 160 184 610 526 454 
4 7,4 6475 0,2301 15 000 3450 11 000 0,3136 501 760 490 760 1 434 360 
5 9,25 8,325 0,2603 15 000 3900 14 900 0,4319 691 040 676 140 2 685 219 

 
Поскольку одним из режимов нагружения ракеты было равномерное изменение поверхност-

ных сил во времени, расчет внешней нагрузки проводился без возбуждения конструкции, т.е. по 
твердотельной схеме [11]. 

Заключение 

При любом расчете испытания на прочность будут ошибки при выборе расчетной схемы под-
бора нагрузки. Для проверки результатов расчета достаточно испытать конструкцию до ее разруше-
ния, с равномерным увеличением нагрузки. 

Отношение разрушающей нагрузки к номинальной называется коэффициентом запаса прочности. 
При проектировании конструкции старайтесь иметь коэффициент запаса прочности равный 1 [12]. 
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