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Программный комплекс моделирования пусков 
для подготовки специалистов-анализаторов 
в области ракетной техники 

Рассматриваются вопросы создания программного комплекса имитационного моделирования пусков ра-
кет для подготовки специалистов-анализаторов результатов испытательных пусков. Приводятся 
математические модели полета ракет, используемые при разработке комплекса, методика моделирова-
ния нештатных и аварийных ситуаций. Представлена архитектура программного комплекса. 

Моделирование пусков, математическая модель, программный комплекс, архитектура 

Важнейшим этапом освоения новых образцов 
ракетно-космической техники (РКТ) является про-
ведение пусковых испытаний с последующим ана-
лизом летно-технических характеристик (ЛТХ) 
изделий. Поддержание высокого уровня подготов-
ки специалистов-анализаторов (СА) результатов 
испытательных пусков предполагает регулярные 
тренинги. В условиях достаточно редких реальных 
пусков и неприемлемости (по экономическим со-
ображениям) натурного воспроизведения нештат-
ных и аварийных ситуаций такую задачу целесо-
образно решать с использованием средств имита-
ционного моделирования пусков. 

Основные требования к программному ком-
плексу моделирования пусков: 

– возможность моделирования различных ти-
пов изделий в широком диапазоне начальных усло-
вий (состояние атмосферы, модель Земли и др.) с 
целью изучения их влияния на процесс полета; 

– возможность моделирования нештатных и 
аварийных пусков за счет внесения различных 
(внешних и внутренних) возмущающих факторов; 

– открытость и расширяемость. 
Базовая математическая модель. В основу 

разработки программного комплекса положена ма-
тематическая модель движения ракеты как тела 
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переменной массы и позволяющая определять па-
раметры ее состояния в любой момент времени [1], 
[2]. Модель учитывает изменения массогабаритных 
и аэродинамических характеристик, параметров 
атмосферы и силы тяжести Земли. 

Общее уравнение движения центра масс ра-
кеты. Модель движения центра масс в траектор-
ной системе координат (СК) описывается следу-
ющим уравнением [1], [3]: 




т 12 11

12 упр пер кор

1

,

Т

m
       

   

V V A P G A R

A P a a

 
 

где т ω ω ω
T

x y z    – вектор угловых ско-

ростей траекторной системы координат относи-
тельно стартовой; P  – вектор силы тяги ракетно-
го двигателя; G  – вектор характеризующий те-

кущий вес ракеты; R  – вектор аэродинамических 

сил; упрP – вектор управляющих сил; 11 12A , A  – 

матрицы перехода; корa – кориолисово ускоре-

ние; перa – переносное ускорение. 

Тяга двигателя в связанной системе координат 
определяется выражением [2] 

  отн мид.соп д a1 0 0 ( )
T

mW S p p     P  , 

где m  – секундный расход топлива; отнW – отно-

сительная скорость истечения газа; мид.сопS  – 

критическое сечение сопла; ap  – атмосферное 

давление; дp – давление газа на срезе сопла.  

Текущий вес ракеты в траекторной СК опи-
сывается следующей формулой: 

 0 ( ) 0 Tm t g G . 

Ускорение свободного падения с учетом не-
сферичности Земли до второй гармоники поли-
нома Лежандра имеет вид  

2 3
2 2э

гц гц2 2 3
э

3 μ
1 (1 3sin φ ) cos φ ,

2

RfM r
g q

Mr r R

 
    

  
 

где f  = 6.67428 · 10−11 м3 · с−2 · кг−1 – постоян-
ная всемирного тяготения; μ = 0.0011 M; M = 

= 5.9736 · 1024 кг – масса Земли; q = 0.003468 – 
безразмерный параметр фигуры Земли, равный 
отношению ускорения центробежной силы к 
ускорению свободного падения в плоскости эква-
тора; Rэ = 6 378 245 м – радиус экватора Земли. 

Текущая масса ракеты равна: 

0
0

( )
t

m t m m dt    , 

где 0m  – начальная масса; m  – секундный расход 

топлива. 
Аэродинамическая сила, действующая на ра-

кету, равна [2], [3]: 

мид
T T

x y z x y zR R R qS c c c       R , 

где , ,x y zc c c  – аэродинамические коэффициенты, 

определяемые в общем случае следующими зави-
симостями: 

( , )xc f M h ; (α, )yc f M ; (β, )zc f M . 

На практике аэродинамические коэффициен-
ты задаются численно (как правило, таблично) 
либо рассчитываются отдельным подмодулем. 

Управляющая сила записывается следующим 
образом [3]: 

 упр I II I IV0 sin δ sin δ TI P P , 

где I IIIδ  , II IVδ   – углы отклонения управляю-

щего органа в соответствующих плоскостях. 
Для идеальной системы управления можно 

принять: 

I III прδ φ φ,    

II IV прδ ψ ψ.    

Программное управление моделируется зада-
нием углов тангажа и рысканья как функций вре-
мени: 

пр прφ ,ψ ( )f t . 

Кориолисово ускорение определяется выра-
жением 

 кор 2 a V , 

где ЗΩ [0 1 0]   – вектор угловой скорости 

вращения Земли; ЗΩ  – угловая скорость враще-

ния Земли. 
Переносное ускорение 

 пер   a r  . 

Матрица 11A перехода из траекторной СК к 

скоростной имеет вид 

11 a a

a a

1 0 0

0 cos γ sin γ

0 sin γ cos γ

 
   
  

A . 
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При полете без крена (т. е. при aγ 0 ) имеем: 

11

1 0 0

0 1 0

0 0 1

 
   
  

A . 

Матрица 12A  перехода из связанной СК в 

траекторную имеет вид  

При полете без крена имеем:  

12

cosα cosβ cosβ sinα sinβ

sinα cosα 0

cosα sinβ sin α sinβ cosβ

 
   
  

A . 

Уравнения вращательного движения вокруг 
центра масс. При моделировании вращательного 
движения учитываются: момент, создаваемый 
эксцентриситетом тяги двигателя, момент аэро-
динамических сил и момент управляющих сил. 

Геометрические параметры каждой (i-й) суб-
ракеты включают: длину li, диаметр di, положе-

ние центра давления сdi  и др. 

В общем виде уравнение вращательного дви-
жения имеет вид [1]–[3] 

1 1
ωI I I

  A M A A A  , 

где ω ω ω
T

x y z        – вектор производных 

угловых скоростей; ω ω ω
T

x y z
  
  – вектор 

угловых скоростей связанной СК относительно 

стартовой;  
T

x y zM M M      M  – 

вектор суммарных моментов всех внешних сил. 
Тензор инерции IA  в общем случае имеет вид 

x xy xz

I yx y yx

zx zy z

I I I

I I I

I I I

  
 
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 
   

A . 

Считая ракету осесимметричным телом, по-
лучим: 

0 0

0 0

0 0

x

I y

z

I

I

I

 
 

  
 
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A . 

Матрица ωA  равна: 

0 ω ω

ω 0 ω

ω ω 0

z y

z x

y x








 
 

  
 
 

A . 

Зная величины моментов внешних сил и мо-
ментов инерции, можно найти угловые скорости 
ωx, ωy, ωz. 

Суммарный действующий на ракету момент 
определяется суммой моментов, создаваемых 
аэродинамическими и управляющими силами: 

аэр упр M MM . 

Моменты аэродинамических сил можно запи-
сать так: 

аэр

аэр аэр

аэр

0 0 0

0 0

0 0

x x

y d y

d zz

M R

M c R

c RM

                       

M . 

Точкой приложения управляющих сил счита-
ется хвостовая часть текущей (i-й) субракеты. 
Таким образом, плечо этих сил равно (li – сmi), 

где сmi – положение центра масс i-й субракеты. 

Для расчета управляющего момента используется 
проекция управляющих сил на ось 0Y (перпенди-
кулярную продольной оси ракеты). Тогда момент 
управляющих сил принимает вид 

упр упр

упр упр упр

упр упр

0 0 0

0 0

0 0

x x

y m y

mz z

M P

M l c P

l cM P

                          

M . 

Тогда  

аэр упр
1 1

ω( )I I I
  A AM A AM  . 

Связь производныхφ,ψ, γ    и угловых скоро-

стей ωx, ωy, ωz можно описать с использованием 

формул перехода из нормальной земной СК в свя-
занную СК:  

 
 

φ ω sin γ ω cos γ;

1
ψ ω cos γ ω sin γ ;

cosφ

γ ω tg φ ω cos γ ω sin γ .

y z

y z

x y z

 
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a a
12 a

a a
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sinα cos γ cosα cos γ
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.
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 
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 
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Углы атаки и скольжения могут быть найдены 
по формулам 

α φ θ  ; 

β ψ   . 

Связь между прямоугольными и сферически-
ми геоцентрическими координатами выражается 
соотношениями [4] 

З гц

З гц

З гц

cosφ sin λ;

sinφ ;

cosφ cosλ.

x r

y r

z r







 

где φгц  и λ – геоцентрическая широта и долгота 

ракеты соответственно.  
Внесение возмущений. Для изучения влияния 

различных факторов на процесс полета и модели-
рования нештатных и аварийных ситуаций в мо-
дель можно вносить случайные возмущения. В 
общем случае внесение возмущений описывается 
следующей зависимостью [1], [2]: 

( , ) ( , ) ξ( )f x y f x y t  , 

где ξ( )t  – случайная составляющая, формируемая 

генератором случайных чисел в соответствии с 
заданным законом распределения (например, 
нормальным). 

Архитектура и функционирование про-
граммного комплекса моделирования. Про-
граммный комплекс ситуационно-имитационного 
моделирования  пусков (ПК СИМ) построен в 
трехзвенной архитектуре (рис. 1) и поддерживает 
следующие основные функции: 

– подготовку начальных данных моделируе-
мого пуска; 

– проведение заданного числа сеансов моде-
лирования для выбранного пуска; 

– статистическую обработку и отображение 
результатов моделирования. 

Начальные данные модельного пуска включа-
ют: аэромассогабаритные характеристики (АМГХ) 
изделия, модели атмосферы и Земли, описание 
точек старта и цели, циклограмму пуска, тангаж-
ную программу и др. Кроме того,  для ряда пара-
метров модели могут задаваться случайные воз-
мущения, описанные выше. Для задания возмуще-
ния выбирается закон распределения случайной 
величины и задаются ее параметры. В частности, 
случайные составляющие могут вноситься в се-
кундный расход топлива, главные моменты инер-
ции, параметры атмосферы, времена выдачи и от-
работки команд циклограммы и др.  

Поскольку реальные значения случайных со-
ставляющих в различных сеансах моделирования 
варьируются в пределах заданного распределе-
ния, на этапе моделирования это может приво-
дить к некорректным ситуациям. Например, 
вследствие случайной задержки отработки ко-
манды включения двигательной установки (ДУ) 
очередной ступени команда на изменение угла 
тангажа может быть выдана при выключенной 
ДУ. Для изделий, использующих газодинамиче-

ские рули, такая ситуация является недопусти-
мой. Для исключения подобных ситуаций на эта-
пе подготовки начальных данных реализован их 
семантический контроль с учетом предельных 
случайных отклонения значений параметров. 

Моделирование выполняется по тактам, дли-
тельность такта задается пользователем. Для вы-
числения в каждом такте вектора состояния объек-
та на основе рассмотренной выше математической 

Рис. 1 
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модели используется численное интегрирование 
методом Рунге–Кутты 4-го порядка. Вектор состо-
яния наряду с траекторными параметрами (коор-
динаты, скорость) в различных системах коорди-
нат включает также углы тангажа, рысканья, вра-
щения, наклона траектории, атаки и скольжения. 

Кроме того, в процесе моделирования долж-
ны обрабатываться различные события, напри-
мер, команды циклограммы и тангажной про-
граммы. Обработка таких событий реализуется 
специальными алгоритмами, учитывающими спе-
цифику конкретных событий, в частности, испол-
нительных устройств, отрабатывающих соответ-
ствующую команду. 

z

y 

1

2

3 

4

x 

Рис. 2  

Рассмотрим в качестве примера моделирова-
ние нештатной ситуации, вызванной разновре-
менностью срабатывания пирозамков при отра-
ботке команды отделения ступени. Расположение 
точек их крепления на корпусе ракеты представ-
лено на рис. 2.  

Состав возникающих возмущающих момен-
тов определяется последовательностью срабаты-
вания пирозамков, соответствующих различным 
точкам крепления, следующим образом: 

(t1 – t3) = y  My – момент вращения по 

рысканью; 
(t2 – t4) = z  Mz – момент вращения по тан-

гажу; 

 
 
 
 

1 2

2 3

3 4

4 1

моментвращения

;

x x

x x

x x

x x

Mt t

t t M

покренуt t M

Mt t

   


    


    
   

 

Для создания нештатной ситуации требуемого 
типа необходимо в процессе моделирования обес-
печить соответствующие возмущающие моменты 

при отделении ступени. Для этого на этапе подго-
товки данных задается соответствующая последо-
вательность срабатывания пиропатронов и слу-
чайные времена задержки этих событий относи-
тельно соответствующей команды циклограммы.  

На этапе выполнения сеанса моделирования 
конкретное время срабатывания каждого пиропа-
трона определяется с учетом случайной задержки 
относительно выдачи команды циклограммы. 
Время действия возмущающих моментов опреде-
ляется интервалами между этими событиями. 
Таким образом, в различных сеансах моделиро-
вания одного пуска при одинаковом порядке воз-
никновения возмущающих моментов их времена 
действия будут отличаться.  

Принцип работы сервиса моделирования пус-
ков иллюстрируется рис. 3.  

Цикл моделирования начинается с обновле-
ния модельного времени в соответствии с задан-
ным тактом моделирования. В начале каждого 
цикла проверяется наличие команд циклограммы 
и тангажной программы в текущем такте. Про-
верка выполняется с учетом возможных случай-
ных отклонений времени выдачи команд. Далее в 
значения параметров модели, для которых были 
заданы случайные составляющие, вносятся соот-
ветствующие возмущения и рассчитывается но-
вое состояние объекта. Обновление конфигура-
ции (т. е. переход к новой субракете) выполняется 
в тактах, когда произошло полное отделение сту-
пени. Вычисленное новое состояние объекта со-
храняется в модуле накопления результатов моде-
лирования. Взаимодействие с хранилищем осу-
ществляется через объектный сервис доступа к БД.  

Результаты множества сеансов моделирования 
с одинаковыми начальными данными могут быть 
обработаны статистическими методами с целью 
выявления усредненных моделей поведения раз-
личных параметров для определенных классов 
нештатных и аварийных ситуаций. Эта функция 
поддерживается сервисом статистической обра-
ботки и отображения результатов моделирования. 
Результаты статистической обработки в дальней-
шем могут использоваться для автоматической 
классификации типов нештатных и аварийных 
ситуаций и поддержки принятия решений. 

Реализация ПК. Комплекс разрабатывается 
для работы в среде ОС МС ВС 3.0 и выше. Одна-
ко использование при разработке платформы Java 
[5] позволяет экплуатировать комплекс в других 
операционных средах. Клиентская часть реализо-
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вана с использованием библиотеки Swing, сер-
верные службы – на основе контейнера сервлетов 
Apache Tomcat 6.0 и библиотеки JAX–WS 2.2.7. 

Разработанный ПК СИМ предназначен для 
использования в качестве тренажера специали-
стов-анализаторов результатов испытательных 
пусков с целью повышения уровня их практиче-
ской подготовки.  

Возможным направлением дальнейшего раз-
вития ПК СИМ является расширение структур-
ной модели ракет за счет добавления аналитиче-
ских и имитационных моделей функционирова-
ния различных агрегатов и систем изделий, что 
позволит оценивать их влияние на динамику по-
лета и расширить класс моделируемых нештат-
ных и аварийных ситуаций. 
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SIMULATION SOFTWARE FOR TRAINING OF SPECIALISTS-ANALYZERS IN THE FIELD 
OF ROCKET TECHNOLOGY 

The problems in creating simulation software for training of specialists-analyzers of results in test launches are discussed. 
Mathematical models of missiles used in the development of the program and the method of modeling abnormal and 
emergency situations are considered. The software architecture of the complex is presented. 
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Рис. 3 


