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Баллистические ракеты морского базирования (БРМБ) в случае nолета по настильным 
траекториям (НТ -полета) будут обладать коротким nолетным временем по сравнению с тем, что 
требуется для nодъема в вqздух бомбардировL.Циков или для nуска межконтинентальных балли
стических ракет (МБР)- это создает возможности для ядерных атак с малым nодлетным време
нем (МПВ). Мы оцениваем эффективность НТ-запуска существуюL.ЦИХ БРМБ на основе расчета 
nолетного времени, атмосферных нагрузок на ракету-носитель, нагрева боегоЛовок на конечном 
участке траектории и ухудшения точнос111 при таком полете. Мы нашли, что современные БРМБ 

США и СНГпри НТ-полете будут облада·ть способностью атаковать базы бомбардировщиков на 
расстояниях около 2000 км и, может быть, даже на расстояниях вплоть до 3000 км. Для наnаде
ния на бомбардировL.Цики, базирующиеся в более отдаленных районах, могут nотребоваться 
новые носители с nовышенной скоростью, а для атак на укреnленные цели - боеголовки с мане
врируюL.Цей сnособностью (МАБГ). Мы nришли к заключению, что можно эффективно контроли
ровать НТ -сnособности nутем сочетания ограничений на высоту апогея nри исnытательных 
полетах существующих БРМБ и заnреL.Цения разработки как носителей с nовышенной скоростью, 
так и МАБГов. Кроме того в связи с МПВ-сnособностью, характерной для БРМБ, могут оказаться 
желательными глубокое сокраL.Цение числа БРМБ или даже их nолная ликвидация, чтобы доби
ться оnтимальной структуры сил для минимального сдерживанИя. 
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ВВЕДЕНИЕ 

При полете баллистической ракеты на 
заданное расстояние по наиболее энергети
чески выгодной траектории она находится 

высоко над атмосферой; максимальная даль
ность для данной ракеты Достигается при 

полете по такой траектории. Если же ракета 

запускается на меньшее расстояние, изли

шек энергии можно использовать для nолета 

по менее энергетически выгодным траекто

риям, наnример, по "настильным", или низ
коапогейным траекториям. Летящие по на

стильным траекториям (НТ) ракеты могут 
иметь гораздо более короткие дальности 
полета и поэтому значительно меньшие nод

летные времена по сравнению с полетом по 

стандартной траектории прн той же дально

сти. 

Особенно это относит-ся к баллистиче
ским ракетам морского базирования (БРМБ), 
которые в принциле могут быть близко под
ведены к берегам территории США или СНГ. 
В nрошлом nерспективы ядерных атак с ма

лым подлетным временем (МПВ-атак) на 
базы стратегических бомбардировщиков и 
центры управления вызывали озабоченность 
относительно БРМБ с НТ и nривели к ряду 

безуспешных nопыток ограничить их разра
ботку. Хотя·современные отношения между 

США и СНГ могут сделать обсуждение во
nросов контроля над системами ядерного 

оружия не столь срочным, они в то же время 

открывают дверь для важной возможности 

заключить соглашения и осуществить пра

ктические шаги, которые увеличат стабиль-

н ость и помогут установить режим всеобщей 
безопасности на буДуi.J.!ее, осбенно если от
ношениям суждено снова охладиться. В этот 

период США и СНГ должны стремиться к 

гораздо меньшим ядерным арсеналам, что в 

будущем сведет к минимуму кризисную не
стабильность. 

В этой статье мы анализируем ключе

вые технические воnросы, связанные с nоле

том БРМБ по настильным траекториям. 1 Мы 
определим, насколько трудным будет для 
БРМБ полет по настильной траектории, по
требуется ли для этого переделка носителя 
или боеголовки, какие подлетные времена и 
высоты аnогея окажутся возможными для 

существующих или усовершенствованных 

ракет, и как уменьшится точность nопадания 

для таких траекторий. На основе этих ре

зу ль татов мы оnределим затем возможные 

меры контроля над ограничением разрабо
тки МПВ-систем. 

АТАКИ С МАЛЫМ ПОДЛЕТНЫМ 

ВРЕМЕНЕМ 

У язвимость ключевых комnонентов стр

атегического арсенала к ядерной атаке су

щественно зависит от своевременности по

лученного nредуnреждения. (Су1.J.!ествуют 
два типа nредуnреждения - тактическое 

nредупреждение указывает, что атака раз

вивается, а стратегическое относится к об
щим указаниям о подготовке к нападению. 

Нападение тиnа "как гром среди ясного не
ба" без стратегического предупреждения 
всегда казалось неправдаподобным и этот 
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вывод становится все более очевидным.) 
Стандартный сценарий внезаnной атаки nре

дnолагает нападение на базы бомбардиро
вщиков, районы расnоложения МБР, центры 

уnравления и узлы связи с очевидной целью 

уничтожить бомбардировщики до того, как 
они усnеют nодняться в воздух, уничтожить 

МБР до того, как их смогут заnустить, и 

нанести значительный ущерб структуре 
военно-nолитИческого командования и сети 
связи.2 

В действительности же nри заданной 

современной структуре сил обезоруживаю
щий nервь1й удар no США или СНГ невозмо
жен как с МПВ-системой, так и без нее. Та
кая атака была бы исключительно сложной 
н nредъявляла.слишком много требований, 
даже если было можно наnасть на весь арсе
нал соnерника; она оказалась бы бесnолез
ной, если учесть неуязвимость современных 

QОдлодок с баллистическими ракетами 
(ПЛАРБ) США и СНГ. По-видимому, любая 
структура сил в будущем будет так же ор
ганизована, чтобы сделать невозможным 
nервый обезоруживающий удаj:). Рациональ
но мыслящий ответственный деятель соо

бразит, что МПВ-атака не устраняет сnосо
бности жертвы нанести опустошительный 
удар возмездия. 

Но любая система, которая сокращает. 
nериод nредуnреждения, уменьшает и время, 

достуnное для оценки уровня атаки и nри

нятия решения. Такая ситуация несомненно 
оnасна для обеих сторон. Возможно, наибо
льшая озабоченность в связи с МПВ-сnосо
бностью состоит в том, что стоящая nеред 
угрозой МПВ-наnадения страна может реа

гировать такими изменениями своей полити

ки, которые окажутся дестабилизирующи
ми, наnример, безоговорочно nринимая nо
литику ответно-встречного удара (если она 
еще не сделала этого) и устанавливая более 
краткие сроки для nринятия решений во 

время кризиса. 

Ядерным державам следовало бы ис

nользовать современный nериод уменьшения 

наnряженности для отказа от оружия, кото

рое больше всего nодходит для nервого у да
ра или внезаnной атаки, нежели для ответ

ного удара, и запрещения разработки в бу
дущем таких видов оружия. Важным шагом 

в этом направлении стала бы договоренн
ость об ограничении систем ядерного ору
жия с короткими подлетными временами 

и/или высокими тоЧностями. 

АТАКИ ПО БАЗАМ БОМБАРДИРОВL!J.ИКОВ 

Тиnи•1ный сценарий, оnределяющий 

временной масштаб МПВ-систем, состоит в 
наnадении на базы стратегических бомбар-

дировщиков.3 Бомбардировщики- зто "мяг
кие" цели, которые для выживания nолагаю
тся на быстрый взлет. Осенью 1991 г. США и 
СССР. заявили, что их стратегические бом
бардировщики снимаются с боевого дежур
ства, . но бомбы хранятся nоблизости. До 
этого США стандартно держали около 30% 
своего бомбардировочного флота в состоя
нии боевого дежурства на взлетной nолосе. 4 

Обычно считал ось, что даже без стратегиче
ского nредуnреждения эти бомбардировщи
ки смогут nодняться в воздух •1ерез 7-10 
минут nосле заnуска БРМБ.5 Советские бом
бардировщики не находились на ежедневном 
дежурстве, но nредnолагал ось, что в кризис

ной ситуации они будут nриведеныв боевую 
готовность,6 а время для их взлета будет 
сравнимо с соответствующими временами 

для бомбардировщиков США или чуть боль-
ше. 

По состоянию на январь 1992 г. nример
но 200 стратегических бомбарднровtциков 
США размещалнсь на 13 базах, которые рас
пределены по районам, находящихся на рас

стоянии nримерно 100 - 2000 к м либо от 
любого nобережья, либо от Мексиканского 
залива? Во время кризиса бомбардировщики 
можно расnределить тубо говоря на 75 до
nолнительных базах. Приблизительно 96 
стратегических бомбардировщиков из арсе
нала СНГнаходятся на четырех базах,9 при
чем все они лежат не далее 2200 км от бли
жайшего nобережья. Еще около 550 бомбар
дировщиков СНГ средней дальности находя

тся на 15-20 базах, большая часть которых 
расnоложена к заnаду от Урала не далее 

2200 км от ближайшего nобережья. 
Мы увидим, что БРМБ Трайдент 11 nри 

nолете по настильной траектории может 

nролететь 1850 км примерно за 7 минут (а 
не за 12,5 минут при полете по стандартной 
траектории) и nоэтому может уменьшить 
выживаемость большей части бомбардиро
вочных сил, которые неуязвимы по отноше

нию к атаке БРМБ по стандартным траекто

риям. 

Для нападения на бомбарднрощцикн не 
требуется высокой точности поnадания, так 
как они выходят из строя прн избыточном 
давлении О, 14-0,34 атм, 10 которое может 
возникнуть на относительно больших рас
стояниях от места ядерного взрыва. Боего

ловки с мощностью 100-500 килотонн (кт) 
могут создать такое избыточное давление на 
расстояниях 2-5 км, если цель находится в 
воздухе на высоте в несколько км, 11 пример

но на вдвое больших расстояниях, когда 
цель находится на nоверхности земли. 11 Мы 
увидим ниже, что хотя точность попадания 

БРМБ ухудшается nри nолете по настиль
ным траекториям, ее хватит для нападения 
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на такие "мягкие" цели. 

АТАКИ ПО с3 -UЕЛЯМ И МБР 

Трудно провести оu.енку того, до какой 

степени БРМБ с НТ сможет повредить си
стему командования, управления и связи 

(с3),как из-за сложности с3 -систем, так и в 
результате недостатка открытой информа
ции по этому вопросу. Предполагается, что 

потребуется примерно 1 О минут после стар-. 
та БРМБ, чтобы запустить МБР в ответ на 
атаку БРМБ, причем считается, что на при
нятие решения времени не потратится и 

скорее всего подтверждения об атаке от 
РЛС раннего nредупреждения не поступ

ит.12 Разработка маневрируюi.ЦИХ боеголо
вок (МАБГ) для БРМБ с НТ может привести 
к сочетанию малых подлетных времен с до

статочной точностью для нападения на ук

репленные u.ели - тем самым создается уг

роза даже для защищенных центров уnра

вления на самой ранней стадии конфликта, 
а также для размещенных в шахтах МБР. 

Подвижные МБР являются относительно 

"мягкими" целями, которые полагаются на 
рассредоточение для своего выживания. По

этому при размещении на базах они окажу
тся уязв!:!мыми для нападения МБРБ с НТ. 

ТЕХНИЧЕСКИЕ АСПЕКIЪI БРМБ С НТ 

Чтобы выяснить, какие меры контроля 
над вооружениями окажутся наиболее по
лезными в ограничении разработки БРМБ с 
НТ, следует определить, какие шаги приде

тся предпринять либо США, либо СНГ для 
разработки такого потенu.иала. При рассмо
трении траекторий с низким аnогеем возни

кают четыре основных вопроса. Первый свя
зан с тем, что БРМБ с НТ nроведет больше 
времени в плотных слоях атмосферы, неже

ли БРМБ на стандартной траектории - про

блема в том, приведет ли зто к возрастанию 
аэродинамической нагрузки на ракету-но

ситель или на увеличение ее нагрева и не 

потребуетсЯ ли в связи с этим новый носит
ель? Второй воnрос заключается в том, не 
приведет ли возрастание nериода полета в 

атмосфере к увеличению нагрева боеголо
вки и не потребуется ли в связи с этим но
вая конструкция боеголовки? Третий вопрос 
в том, какие полетные времена могут быть 
достигнуты? И, наконеu., до какой степени 
ухудшится точность попадания БРМБ с НТ 

и потребуется ли разработка боеголовок с 
высокоточным наведением? Если потребуе
тся разработка нового носителя, то будет 
относительно просто ограничить НТ -nотен

циал мерами контроля над вооружениями. 

Если новые разработки не будут нужными, 

то приобретение НТ -потенциала скорее 
всего nотребует только исnытательных nо
летов суi.J.&ествуюi.J.&ИХ носителей по новым 

траекториям. 

В остальной части этого раздела мы 

обратимся к рассмотрению поставленных 
выше четырех вопросов,.а.также рассмотрим 

ряд дополнительных технических воnросов, 

которые могут вызвать трудности для БРМБ 

с нт; например, разделение боеголовок. 
Сначала мы оценим возможности суi.Цее'rв~
ЮI.J.&ИХ БРМБ, а затем рассмотрим, какие Да
льнейшие разработки потребуются для уве
личения НТ-потенциала БРМБ в будуi.Цем. 

МОДЕЛЬ И РАСЧЕТЬI 

Наши оценки возможностей существую

щих БРМБ основаны на нашей компьютерной 

модели американской ракеты Трайдент 11 05 
-наиболее совершенной БРМБ'нз всех раз
вернутых. Используя данные, полученные из 

ряда открытых источников, мы смогли nолу

чить согласованный набор параметров для 
нашей модели, который nриводится в Прнло

жении 1. В наших pacLJeтax предполагается 
круглая невращаю1uаясяЗемля (учет враще

ния Земли сильно усложнит уравнения дви

жения, но приведет только к небольшим 
изменениям в наших результатах) и исnоль
зуется стандартная модель земной атмосфе
ры (см. рис.l). Мы предполагаем также, что 

траектория ракеты плоская, а оси тела раке

ты и боеголовки остаются параллельными 
наnравлению движения (то-есть резу льтиру
юi.Цая nодъемная сила равна нулю). Послед
нее доnущение эквивалентно моделирова

нию ракеты точечной массой (мы рассмот
рим влияние подъемных сил во время раз

гона в следующей секции по аэродинамиt.Jе

скоi:i нагрузке и оценим влияние подъемных 

сил на конечном участке траектории nри 

расчете точности попадания ракеты). Таким 

образом на ракету действуют следующие 
силы: сила тяжести, сила атмосферliого тре

ния и (до окончания разгона) сила тяг11 дви
гателей носителя. Траектория ракеты опре

делена, если задано направление силы тяги 

относительно оси тела ракеты как функция 
времени. Двухмерные уравнения движения 

приведеньr в Приложении 2. 
Для каждой дальности полета~~ высоты, 

где прекращается набор скорости, сущест
вует единственная траектория баллисти
ческой ракеты,которя энергетически наибо
лее эффективна. Ее называют траекторией с 

минимальной энергией (ТМЭ ). Если ракета 
запущена на меньшее расстояние, она может 

испольЗовать избыточное топливо для поле
та по менее эффективной с энергетической 
точки зрения траектории с большей или 



Баллистические ракеты морского. базирФаrщя. . . 29 

500 

400 

300 

200 

100 

10-12 10-10 1()-8 10'-6 lQ-4 1Q-2 

Плотность, кг/м3 

Рисунок 1 
Плотность атмосферы как функция вьrсоты. В наших расчетах использована модель 

атмосферы из работы Regan, Reentry Vehicle Dynamics, р.18. 

меньшей высотой апогея. В стандартных 

ситуациях траектории БРМБ мргут быть 
сделаны слегка более настильными или на
весными по сравнению с ТМЭ по ряду при
чин. Однако понятие "настильная траекто
рия" относится к таким траекториям, кото
рые лежат гораздо ниже ТМЭ. Для· таких 

траекторий угол входа в плотные слои атмо

сферы при nодходе к цели грубо говоря со
ставляет 5-10 для дальности в 1850 км; для 
ТМЭ со сравнимой дальностью он nорядка 
40°, а для ТМЭ с дальностью 7 400 км .;. око
ло 30°. (Угол входа у определяется как угол 
между вектором скорости боеголовки и ме
стным горизонтом [см: рис. 2.1 в Прилож~
нии 2] на высоте 15 км -это удобно для рас
четов точности.) Нарис.2 показана траекто
рия с минимальной энергией и две настиль-

ные траектории с дальностью 1850 км. 
Настильные траектории с одинаковой 

дальностью могут отЛичаться по форме и по 
величине апоГея, что nриводит к разным 

.значениям подлетного времени, нагрузки на 

носитель, нагрева боеголовок и точности. 
Нет такой траектории, где бы одновременно 
достигалея оптимум по всем этим четырем 

параметрам. Чтобы понЯть, насколько они 
чувствительны к форме траектории', мы рас
смотрим несколько настильных траектdр'i:1й. 

Мы рассматрИваем настильные трае
кторИи с двумя значениями дально~и: 18t?O 
км (как мы увидим позже, такое расстоянИе 
современные БРМБ могут nролететь приме

рно за 7 минут) и ЗQОО км (такая дальность 
ну':l(на, чтобы атаковать баз"1 в глуб1rне тер
ритории США или СНГ, если считать, что 
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Рисунок 2 
Три траектории с дальностью полета 1850 км: штрихаванная линия соответствует МТЭ с 
аnог~ем 450 км; сплошная линия (НТ-120) -это настильная траектория, форма которой подоб
рана так, чтобы уменьшить нагрузки; nунктирная линия (НТ-60 СИМ)- "симметричная" насти

льная траектория, где атмосферные нагрузки и нагрев значительно выше. Времена полета 

составляют 7,1 минуты дЛя НТ-60 СИМ, 7,2 минуты для НТ-120 и 12,5 минут для ТМЭ. 

подлодки находятся от побережья на рас
стоянии в несколько сот км). Мы рассматри
ваем также настильные траектории с разны

ми высотами апогея как для определения 

влияния значения апогея на точность, так и 

в связи с тем, что траектории с низким апо

геем можно использовать для противодей

ствия системе ПРО. В дополнение к этим 

траекториям, по которым запускается раке

та Трайдент 11 с полной нагрузкой, мы рас
смотрим несколько траекторий полета раке

ты со значительно большей скоростью раз
гона, чтобы определить, насколько можно 
осуществить дальнейш~е снижение времени 

полета. Увеличение скорости разгона можно 
получить либо уменьшением числа боеголо
вок на Трайденте 11, л.ибо при использовании 
rипотетической высокоскоростной ракеты. 
Обозначим эти траектории символом УЧБ 
nри уменьшении числа боеголовок и ВС при 
высокой скорости (см. табл.1). Повсюду в 
статье мы обозначаем настильные "траекто
рии в соответствии с величиной их апогея 

(например, НТ-120 имеет апогей 120 км). 
Ракета Трайдент 11 рассчитана на загру

зку либо восемью тяжелыми боеголовками 
(Мк-5 по 475 кт) с максимальной дальнос
тью около 7 400 км, либо четырнадцатью 
(или меньше) более легкими боеголовками 
(Мк-4 по 100 кт). При восьми Мк-4 или чe
TI>Ipex Мк-5 Трайдент 11 обладает дально
стью около 11000 км. 13 Мы сравним значе
ния нагрузки и перегрева, расчитанные для 

настильньtх траекторий, с соответствующи-

ми значениями для ТМЭ при максимальной 
конструктивной дальности полета Трайден

та Il. При обосновании нашего анализа та
кИм сравнением мы избежим необходимости 
знать, каковы реальные nределы на нагрузки 

и перегрев установлены для Трайдента 11, и 
наши результать• не будут зависеть от того, 
насколько точно были смоделированы все 
физические характеристики Трайдента 11. 

АЭРОДИНАМИЧЕСКАЯ НАГРУЗКА 

Аэродинамическая нагрузка на носи

тель связана с подъемной силой н силой 

трения, обе из которых nриблизительно про
порцианальны произведению плотности ат

мосферы р вдоль траектории на квадрат 
скорости ракеты V. Сила трения имеет вид: 

c~pv2 

2 
( 1 ) 

где Cd - зависщuий от скорости коэфициент 
трения, обсуждаемый в Приложении 2, а А -
площадь поnеречного сечения ракеты. 14 

Осевая и поперечная нагрузки на носитель 
будут зависеть от формы траектории во 
время разгона. Для ТМЭ носитель запускае
тся вертикально, а затем отворачивается от 

вертикали на раннем участке полета на не

большой угол в. После этого тяга остается 
наnравленной вдоль· оси носителя и ракета 

разворачивается только nоддействием силы 
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Таблица 1 
Параметрытраекторииа 

Конечная Время Полная дисперсия (км) 

Дальность скорость Апогей nолета 

(км) (км/с) (км) (минут) R CR 

7400 (ТМЭ) б,3 1340 29,2 0,134 0,086 

1850 (НТ): 
НТ-60-СИМ 6,5 60 7,1 4,8-7.4 0,5-1,0 
НТ-90 6,3 90 7,1 2,0-4,0 0.4-0,7 
НТ-120 6,0 120 7,2 1,3-2.4 0,3-0,5 
НТ-150 5,6 150 7.4 0,8-1,3 0,2-0.4 
НТ-180-УЧБ 8,7 180 6,0 2.4-6.4 0,4-1,0 

3000 (НТ): 
НТ-95-СИМ 6,5 95 9,13 2,6-5.4 0.4-0,9 
НТ-135 6,3 135 10,1 1,4-2,6 0,3-0,6 
НТ-155' 6,0 155 10,1 1,1-2,0 0,3-0,5 
НТ-185 5,6 185 10,4 0,7-1,2 0,2-0,~ 

НТ-240-УЧБ 8,7 240 8,8 2,9-8,7 0,5-1,1 
НТ-370-ВС 9,2 370 7,7 2,7-7,7 0,4-1,1 

а В таблице приведены nараметры траекторий, которые обсуждаются в этой статье. Обо-

значение ТМЭ относится к траектории с минимальной энергией, НТ- к настильной тра-

ектории. !Jифра после букв НТ- зто высота аnогея в км. Все траектории сформированны.е 

за исключением симметричных (СИМ). Символ УЧБ относится к Трайденту 11, на котором 
осталась одна боеголовка Мк-5 (семь остальных и платформа разделения убраны). Символ 

ВС относится к гипотетическому новому носителю, споnсобному обеспечить очень высо-
кую скорость разгона, - мы моделируем его 'Грайдентом 11 с полной загрузкой и с увели-
ченным до 610 с удельным импульсом в каждой стуnени. Вычисление полного разброса 
описано в Приложении 5, R и CR означают nродольный и nоnеречный разбросы, соответ-
ственно. 

тяжести. Чтобы осуществить nолет по на
стильной траектории, одна из возможностей 

связана с начальным пониженнем траекто

рии путем отворота на раннем участке на 

больший угол fl'. Это различие в углах бу
дет усилено силой тяжести при развороте 

траекторий (см. траекторию НТ-60-СИМ на 
рис. 2). Другая возможность связана с тем, 
чтобы лететь по стандартной для ТМЭ трае
ктории разгона, пока ракета не поднимется 

на высоту, где плотность атмосферы мала 
(около 100 км). В этот момент ракету можно 
развернуть достаточно резко и тем самым 

сделать траекторию более nлоской с nрене
брежимо малой нагрузкой (см. траекторию 
НТ -120 на рис. 2). Эту последнюю траекто
рию будем называть "сформированной", а 
первую- "симметричной" (СИМ) настильной 
траекторией. 

При полете по симметричной НТ (типа 

НТ -60-СИМ на рис. 2) сила трения и осевая 
аэродинам11ческая нагрузка на носитель 

гораздо выше no сравнению со стандартной 
ТМЭ, по которой должен лететь Трайдент 11 
(см. рис. 3). Но аэродинамическую нагрузку 
можносохранитьнаnриемлемомуровнепри 

полете БРМБ по НТ, если выбрана сформи
рованная траектория (типа НТ-120 на рис. 
2). Чтобы свести к минимуму полетное вре
мя, траектория НТ-120 на начальном уча

стке выбрана более плоской no сравнению с 
той, no которой должен лететь Трайдент 11 
(ТМЭ с дальностью 11000 км). Как nоказано 
на рис.3, осевая нагрузка для этой НТ сра

внима с нагрузкой для ТМЭ с дальностью 

11000 км. 
Такие сформированный настильные 

траектории могут сохранять нагрузку на 

nриемлемом уровне nри апогее порядка 90 
км или выше в зависимости от дальности. 

Более того, даже если nри сформированной 
траектории проходится больший nуть по 
сравнению с симметричной траекторией той 

же дальности, nодлетные времена оказываю-
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Рисунок 3 
Осевая аэродинамическая нагрузка на носитель при ТМЭ с дальностью 11000 км, двух НТ с 
дальностью 1850 км (изображенных на рис.2) и НТ-90 с дальностью 1850 км. Шкала времени 
кончается на 170 с, когда набирается полная скорость. Обратите внимание, что шкала наг
рузки приведена в логарифмическом масштабе; различие в нагрузках между ТМЭ и сформи

рованной НТ-120 пренебрежимо мало. С другой стороны, наrрузка на носитель для Т-60-СИМ 

значительно выше по сравнению с ТМЭ на всем протяжении участка разгона (этот вывод не 

изменится, если в качестве базы для сравнения выбрать ТМЭ с дальностью 7400 км). Важны 
как пиковое значение наrрузки, так и ее изменение во времени, поскольку последнее может 

вызвать, например, распространение трщцин в твердом топливе носителя. Утолщенные части 

кривых для сформированных траекторий НТ -90 и НТ -120 указывают тот промежуток вре
мени, когда прикладывается тяга для разворота ракеты на плоскую траекторию (n не равно 
нулю). Кроме того, величина n отлична от нуля при 1 < t < 5,5 для этих траекторий. У симмет
ричной НТ-60-СИМ n отлична от нуля только при 1 <t <10, а для ТМЭ- при 1 <t <5,5. 

тся сравнимыми; поскольку ракета меньше 

замедляется атмосферным трением на 
сформированной траектории (см., например, 
НТ-120 и НТ-60-СИМ на рис.2). Далее в 
статье мы будем рассматривать только сфо
рмированные траектории, если не будет 

указано иначе. 

Как указано выше, ракета на сформиро

ванной траектории разворачивается доста

точно круто, как только достигнет большой 
высоты, что вызывает возможные опасения о 

поперечной нагрузке. Но скорость разворота 
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ракеты в этой то.чке сравнима (или даже 
оказывается меньше) со скоростью разворо
та на раннем участке при полете по ТМЭ с 
дальностью 7 400 км, так что возникающие 
при развороте поперечные напряжения не 

должны представпять проблему, особенно 
при гораздо более низкой плотности атмо
сферы на больших высотах. Более того, тип 
поворОтного маневра, который требуется 
для полета по сформированной настильной 

траектории, аналогичен тем маневрам, кото

рые выполняют новейшие американские 

БРМБ для сброса излишка энергии, чтобы 
лететь по ТМЭ с меньшей, чем максималь

ная, дальностью. Этот метод использования 

поворотного маневра для сброса энергии 
известен под названием СОУЭ ~система об
щего управления энергией). 1 ПосколькУ' 
системы наведения этих БРМБ можно пере

программировать для выполнения СОУЭ

маневров, их по-видимому можно будет та
кже запрограммировать для полета по опи

санным выше настильным траекториям с 

малыми напряжениями. Перепрограммиро

вание систем наведения БРМБ СНГ и более 
старых амер~1кансю1х ракет может оказа

ться более трудным. 
Нагрев носителя - это другой потенци

альный барьер на пути полета БРМБ по на
стильным траекториям. Но нагрев приблизи
тельна пропорционален р V3 и поскольку на
чальная часть сформированной НТ, когда 

плотностью нельзя пренебречь, совпадает со 
стандартной, нагрев при таких НТ не будет 
существенно превосходить нагрева БРМБ, 

летящих по ТМЭ большой дальности. 

НАГРЕВ БОЕГОЛОВОК 

Боеголовка должна быть сконструиро
вана таким образом, чтобы противостоять 
нагреву, происходящему при ее спуске че

рез атмосферу. В этом разделе мы сравним 
атмосферный нагрев боеголовки, летящей по 
траектории с минимальной энергией, с на

гревом при полете по нескольким сформиро

ванным НТ; детали вычислений приведены в 

Приложении 3. 
При спуске атмосферное трение заме

дляет боеголовку и ее кинетическая энергия 
преобразуется в тепловую энергию воздуха, 
образуя слой исключительно теплого возду
ха вокруг боеголовки. Небольшая часть это
го тепла передается затем телу боеголовки. 
Как показывают наши расч~ты, для боеголо
вок с малыми отношениями веса к силе тре

ния (при значении в порядка 10000-15000 
Н/м2) всего лишь порядка 1-2 i. полного те
пла, образовавшегося при спуске, будет 
передано боеголовке. В то же время совре
менным боеголовкам с высоким отношением 

веса к силе трения (в - 120000 Н/м2) будет 
передано 6-1 О i. всего тепла при полете как 
по ТМЭ, так и по НТ. Но полное количество 

nереданного боеголовке тепла значительно, 
так как изменения кмнетической энергии 

стратегических боеголовок исключительно 
велики (порядка 109 Дж). 

Следует рассмотреть два фактора, что
бы определить, смогут ли существующие 
боеголовки противостоять нагреву, прои
сходящему при полете по настильной трае

ктории: полное количество nоглощенного 

боеголовкой тепла и продолжительность 
периода значительного нагрева. Время на

грева важно, поскольку как только повер

хность боеголовюt становится горячей, те
пло начнет nроходить через теплозщциту к 

корпусу самой боеголовки. Количества про
шедшего вовнутрь теnла увеличится с уве

лиЧением nериода нагрева. Как мы будем 
обсуждать далее, увеличение пер11ода на

грева nри НТ может потребовать переделки 
конструкции боеголовки, даже если nолное 
переданное боеголовке тепло на НТ сравни
мо с соответствующей величиной для ТМЭ. 
Для НТ со значительно более высокой ско
ростью разгона оба фактора - длнтельность 
нагрева и полная тепловая нагрузка, потре

буют изменения конструi<цни боеголовки. 
Расчет нагрева боеголовки усложнен, 

так как он зависит от таких деталей, как ее 

форма и степень гладкости поверхности, а 
также от того, будет ли приграничный слой 
воздуха, обтекающего боеголовку, ламинар
ным или турбулентным. Мы оценили нагрев 
боеголовки на основенабораnриближенных 
уравнений теплоnередачи, сnраведливых 

для высокоскоростного воздушного nотока 

(см. Приложеине 3). Затем мы сраш-1илн ве
личины нагрева, вычисленные для боеголо
вок на различных НТ, с соответствующими 

величинами, вычисленными для ТМЭ с даль

ностью 7 400 км (боеголовки Мк-5 для Трай
дента 11 должны nролетать по крайней мере 
это расстояние). Так как наш анализ основан 

на этом сравнении, полученные результаты 

не должны заш1сеть от деталей конструкции 

боеголовки и уточнений уравне1-1111'1 теплопе
редачи. 

Скорость nередачи тепла боеголовке 
nримерно на порядок величины возрастает, 

когда nограннчный воздушный слой вокруг 

нее становится турбулентным вместо лами
нарного. По этой причине современные бое

головки сконструированы так, чтобы пере
ход от ламинарного режима к турбулентно
му в ходе полета nроисходил как можно 

nозже. Высота, на которой происходит такой 

переход, зависит от деталей конструкции 

боеголовки и ее трудно nредсказать. Мы 
расчитывали передаваемое боеголовке те-
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пло в предположении, что nереход происхо

дит на высотах 20 или 30 км (см. Приложе
ние 3). 

В табл. 2 приведены расчетные величи
ны полного количества тепла, nереданного 

боеголовке, на различных траекториях для 
разных значений высоты, где изменяется 

режим пограничного слоя. Эти результаты 

nоказывают, что при nолете ракеты Трай
дент li с полной загрузкой по каждой из на
стильных траекторий с дальностью 1850 и 
3000 км общий нагрев боеголовки сравним с 
нагревом при полете по ТМЭ с дальностью 

7 400 км, хотя нагрев переднего конуса: при 

Таблица 2 
Нагрев боеголовок на конечном участкеа 

Нагрев боковой nоверхности Нагрев носовой части Времен-

Т раек- ной пара-

тория Переход иа 20 км Переход иа 30 км метр наг-

Лбе. Отн. рева (от-
Лбе. Отн. Лбе. От и. носит.) 

7400 
тмэ 193 1 223 1 8,25 1 1 

1850 
НТ-60 168 0,87 278 1,2 26,6 3,2 3,7 
НТ-90 167 0,87 257 1,2 18,4 2,2 3,2 
НТ-120 162 0,84 232 1,0 14,6 1,8 2,5 
НТ-150 145 0,75 . 194 0,87 11,3 1,4 2,1 
НТ-180 402 2,1 644 2,9 33,7 4,1 2,5 

3000 
НТ-95 188 0,97 298 1,3 22.2 2,7 4,7 
НТ-135 179 0,93 259 1,2 16,0 1,9 2,5 
НТ-155 175 0,91 246 1,1 14,4 1,7 2,3 
НТ-185 165 0,85 221 0,99 12,3 1.5 2,1 
НТ-24.0 293 1,5 492 2.2 30,1 3,6 2,8 
НТ-370 484 2,5 790 3,5 39,6 4,8 2,5 

11000 
тмэ 273 1,4 325 1,5 12,3 1,5 1,2 

а В таблице приведены сравнительные данные по нагреву боеголовки Мк-5 (в= 120 кН/м2) 
на нескольких настильных траекториях и на ТМЭ с дальностью 7400 км. Настильные тра
ектории обозначаются так же, как указано в табл.1, Полное количество теnла, nереданное 

боеголовке, равно сумме членов Q1 и Q2 , к0торые выражают, соответственно, количество 

теплn (МДж), nереданное nри сnуске корпусу боеголовки и носовому ко1·1усу (расчеты 

nриведеныв Приложении 3). Значения Q1 вычислены для двух значений высоты (20 и 30 
км), на которой происходит nереход в пограничном слое (ППС) от лаl\шнарного реж11ма об

текания к турбулентному. В каждом случае приводится отношение к соответствующей 

величине для ТМЭ с дальностью 7 400 км (~т>· В nоследнем столбце nриоеден временной 
множитель - это квадратный корень из отношения времени нагревания тела боеголовки 

при nолете по указанной траектории к времени нагревания для ТМЭ с дальностью 7 400 км 
(tотн>· Чтобы выдержать более длительный нагрев, следует увеличить толщину изоляции, 

умножив минимальное значение для ТМЭ на этот временной множитель. Мы оnределяем 

время нагревания, как время nолета после того, как величина Q1 станет равной 1 МДж; 
временной множитель относительно нечувствителен к приведеиному здесь определению. 

Время нагревания для ТМЭ с дальностью 7 400 км равно 18 с. 
Для консервативных оценок теnловых допусков боеголовки Мк-5 мы исnользовали в ка

честве базы для сравнения ТМЭ с дальностью 7400 км. Но Трайдент ll с четырьмя боего
ловками Мк-5 будет обладать ТМЭ-дальностью 11000 км и похоже, что Мк-5 сnроекти
рована для nолета по такой траектории. По этой причине мы вкючили в конце таблицы 

данные для этой траектории. Время нагревания для нее равно 27 с. 
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НТ с меньщей высотой апогея становится 

слегка больше. Результат этого анализа 
сводится к тому, что полный нагрев боего
ловок совсем не обязательно потребует из
менения конструкции теnлозащиты для по

лета по траеКториям с максимальной высо
той апогея, но это может потребоваться для 
других траекторий. При полете по НТ носи
телей со значительно большей скоростью, 
нежеЛи можно иметь для Трайдента П с пол
ной загрузкой (наnример, по НТ-240-УЧБ и 
НТ-370-ВС), боеголовки будут испытывать 
значительно больший нагрев, так что скорее 
всего понадобится значительное изменение 
конструкции теnлозащиты. 

Большая часть переданного боеголовке 
тепла nри сnуске тратитсЯ на абляцию (воз
гонку) материала теплозащиты, но часть 
тепла будет накапливаться в теле боеголо
вки в зависимости от скорости теnлопереда

~и через теплозащиту, которая оnределя~

тся темnературным градиентом и теnлопро

водностью материала теnлозащиты. Количе
ство накопленного теnла будет возрастать 
со временем, но затем nроизойдет насыще

ние при высокой темnературе, равной тем

nературе возгонки материала теnлозащиты, 

nоскольку nоверхность остается nри такой 

темnературе до тех пор, nока возгонка не 

nрекратится. 

· Теплозащита боеголовки,которая окру
жает металлическую структуру тела самой 

боеголовки, состоит из внешнего слоs возго
няющегося вещества и изоляционного под

слоя. Основная задача теплозащиты в том, 

чтобы nредохранить металлическую оболо
чку боеголовки от такого нагревания, когда 
она начинает терять свою жесткость. Если 

время нагрева возрастает от tст для ТМЭ с 
дальностью 7 400 км до tнт для НТ, то для 
сохранения той самой темnературы стру

ктуры на двух этих траекториях потребуе
тся увеличить толщину защиты в ( tст/ t8т) 1 ' 2 

раз (см. Приложеине 3). Этот множитель 
также приведен в табл.2 для каждой из рас
смотренных НТ. 

Возрастание толщины теплозащиты в 

2-4 раза по сравнением с тем, что нужно для 
полета боеголовки по ТМЭ с дальностью 
7400км,какnредставляется,скомnенсирует 

доnолнительный нагрев на настильных трае

кториях даже для высокоскоростных носи

телей. (Посколt;.ку скорее всего теплоизоля
ция на боеголовках установлена с запасом, 
фактическое увелИчение ее толщины может 
оказаться не таким больШим, как указано 
выше.) В ПриложениИ 3 мы оценили, что 
толщина теплозащиты для ТМЭ с даль-· 
ностью 7 400 км составляет nримерно 5-1 О 
мм, так что такое увеличение не потребует 
слишком большого объема или массы до-

полнительной изоляции. 

Таким образом, хотя некотороеизмене
ние конструкции существую~,Uих боеголовок 
и может потребоваться для полета по на
стильным траекториям в зависимости от 

конструктивных допусков и времени nолета, 

такие изменения с технической точки зре-

. ния трудностей не nредставят. Нагрев nри 
возвращении - это хорошо nонятое явление, 
так что изменение теплозащить~ не послу

жит техническим nреnятствием к nеределке 

боеголовок для nолета по НТ. Эти выводы 
сохраняются в более об~,Uем виде для любой 
боеголовки, которая должна nролететь по 
траектории с дальностью, сравнимой с даль-

ностью Трайдента 11. ' 

ПОДЛЕТНОЕ ВРЕМЯ БРМБ С НТ 

Мы нашли, что время полета no насти ... 
льной траектории для ракеты Трайдент 11 с 
полной загрузкой составляет nримерно 60% 
от времени nолета по ТМЭ с той же дально

стью (для дальностей вплоть до 4000 км ). 
Попытки сократить проходимый путь nутем 
nолета по еще более настильным траектори
ям (типа НТ -60-СИМ на рис.2) не nриводят 
к заметному уменьшению nролетного време

ни из-за возрастания силы атмосферного 
трения. Например, для настильной траекто

рии с Дальностью 1850 км и высотой апогея 
nримерно 130 км или меньше fЮдлетное вре
мя практически не зависит от величины а по-

гея. 

Мы нашли, что время полета по НТ на 
расстояние 1850.км составит.около 7 минут, 
а на расстояние 3000 км - 10 минут (см. 
табл.1 ). Таким образом nодлетные времена 
современных БРМБ по настильным траекто
риям окажутся достаточно малыми и зто 

будет угрожатьзначительной части бомбар
дировщиков как в США, так и в СНГ (наход

ящихся в nределах дальности до 2000 км), 
если nредnоложить, что для nодъема в воз

дух бомбардиров~,Uику требуется 7-10 ми
нут. Поскольку можно будет nредпринять 
заградительную атаку nротив только что 

поднявшихся в воздух бомбардировщиков 
(через несколько минут после их взлета), то 
даже расположенные в глубине территории 
базы бомбардировщиков мргут оказаться 
уязвимыми к наnадению БРМБ по настиль

ным траекториям. Но чтобы угрожать еще 
более далеко расnоложенным базам бомбар
дировщиков, могут потребоваться более 
короткие nодлетные времена по сравнению с 

тем,. чего можно добиться с полностью за
груженным Тра~дентом II. 

Подлетное время можно слегка умень

шить по сравнению со случаем nолета по 

сформированной НТ путем сокращения чи-

-------------··--·-···~-~-----~·----
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ела боеtоловок, то-есть увеличения разгон
ной скорости. Рассмотрим предельный слу
чай, когда снимаются все боеголовки за ис
ключением одной и несуч.~ая платформа (см. 
траекториюНТ-240-УЧВвтабл.l).Приэтом 
подлетное время для дальности 3000 км 
сокраwается примерно на 1,5 минуты и со
ставит 8,8 минуты. Как следует из табл.2, 
это приведет к значительному нагреву оста

вшейся боеголовки. 
Альтернативой для уменьшения под

летного времени служит создание нового 

носителя с более высокой полной тягой. Но 
вследствие того, что атмосферное трение о 
боеголовку возрастает как квадрат скоро
сти, подлетные времена уменьшаются отно

сительно медленно по мере возрастания 

скорости разгона (см. табл.l). Более того, 
благодаря тому, что скорость нагрева при
мерно пропорциональна куоускерост_и бое
головки, при _полете нов.ого высокоскорост

ного носителя может возникнуть значитель

ный nерегрев (см. траекторию НТ-370-ВС в 
табл.2), а это nотребует новой конструкции 
боеголовки.16 • 

ТОЧНОСТИ ВРМВ С НТ 

Точность попадания баллистической 
ракеты зависит от траектории, по которой 

она движется, а также от ее конструкции. 

Некоторые из вкладов в неточиость БРМБ 
возрастают в значительной степени при по

лете по настильной траектории по сравне
нию с лолетом по траектории с минимальной 

энергией. В этом разделе мы оценим относи

тельные точности нашей модельной БРМБ, 
летяwей по ТМЭ с дальностью 7 400 км и по 
нескольким НТ с дальностью 3000 км. Для 
нашего анализа источники неточиости раке

ты разделены на три категории: 1) ошибки в 
параметрах разгона, куда включены все ис

точники ошибок, действуюч.~их до того· вре- · 
мени, пока боеголовка не полетит по балли-::.· 
стической траектории; 2) ошибки nри воо
~рате, возникающие при взаимодействии 

боеголовки с атмосферой при возвращении; 
3) другие источники ошибок; включая оши
бки nри nодрыве заряда. 17 Мы начнем с кра
ткого оnисания каждой из них, а детали nри

ведем в Приложени.ях 4 и 5. Будем называть 
nродольные и лолеречные отклонения от 

nроектной дальности nолета одним терми

ном "разброс". 
Ошибки в параметрах разгона. Если все 

силы, действующие на боеголовку nосле 
окончания разгона, точно известны, то ее 

траектория nолностью определена шестью 

комnонентами координат и скорости в мо

мент окончания разгона (в общем случае 
еще тремя лараметрами, оnисывающими 

ориентацию оси тела, но мы приняли, что 

она параллельна скорости). Ошибки в раз
гонной скорости служат основным источ

ником nродольного и попереЧного разброса 
от ошибок nри разгоне, а шкала разбросов 
nримерно прямо лролорцион:rльна дально-:-

сти полета. 

Отклонения от лроектных значений 

лараметров разгона возникают по ряду при

чин, включая отсутствие точного знания 

начального положенИя скорости и ориента• 

ции. ракеты (это объясняет основну.ю разни
цу в точностях МВР и ВРМВ), неправильная 
регулировка и/или неточИости акселероме
тров, неточиости в расчетах наведения 

(включая ошибкИ в моделях земного тяготе
ния), а также ошибки, вызываемые nрекра
шением тяги и отделением боеголовок от 
nлатформы. Итак, ошибки в параметрах раз
гона возникают как из-за несnособиости 
добиться оптимальныхзначений параметров 
разгона, так и благодаря нашей несnособно
сти точно определить эти оnтимальные зна

чения вследствие неопределенностей в на

чальном лоложенни, скорости и т.л. 

Атмосферные эффекты на конечном 
участке траектории. Возникающие nри вза

имодействии боеголовки с атмосферой не
точности на конечном участке траектории 

можно разделить на четыре груnnы: связан

ные с неопределенностью и вариациями ве

тров, nлотности атмосферы и отношения 
веса боеголовки к силе трения (т.н. балли
стический коэфициент), а также связанные 
с влиянием nодъемной силы. 

Ветры Приведут к продольному и поnе
речному разбросу. Изменения плотности 
атмосферы и баллистического коэфициента 
вызовут изменения влияния силы трения на 

боеголовку nри спуске, что nриведет к nро
дольному, но не к поnеречному разбросу. 
Баллистический коэффициент в задается. со
отношением mg0 /(CdA), где m, А и Cd -мас
са, плоwадь поnеречного сечения и коэффи
циент трения боеголовки, соответственно, а 
g0 - ускорение силы тяжести на ловерхно-· 

сти Земли. Изменения величины в во время 

спуска связаны с рядом причин, включая 

Изменения массы, симметричный комnонент 
изменений формы переднего конуса (несим
метричные компоненты приводят к подъем

ной силе), шероховатость поверхности бое
головки из-за возгонки ее материала, а 
также неиулевой угол атаки (угол между 
осью тела боеголовки и вектором ско
рости).18 

Связанные с подъемной силой эффекты, 
вызываюwие полеречные механические уси

лия в боеголовке, приводяt как к nродольно;. 
му, так и к поперечному разбросу. 19 Чтобы 
сеести этИ эффекты к минимуму, боеголовка 
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закручивается вокруг своей оси, делая 

один-два оборота в секунду,20 во время сnу
ска для усреднения nоnеречных усилий. 

Эффекты от nодъемной силы. включают в 
себя следующее: 

1) начальный· иенулевой угол атаки, 
когда ось тела боеголовки не совnадает с 
наnравлени-ем скорости nри ударе об атмо
сферу; 

2) резонанс закрутки,21 когда соб
ственная частота колебаний боеголовки на 
данной высоте (это частота колебаний бое
головки как маятника) совnадает с частотой 
его закрутки, вызывая тем самым резонанс, 

увеличивающий величину угла атаки; 

З) асимметричный nереход в nогранич

ном слое,22 когда асимметричный nереход 
от ламинарного обтекания боеголовки к 
турбулентному изменяет. асимметрично 
коэфициент трения; 

4) балансировка закрутки, где nрочие 
асимметрии коэфициента трения, вьrз- · 
ванные, наnример, асимметричной возгонкой 

теnлозащиты или nереднего конуса, не усре-

дняются nри закрутке боеголовки. -
Из этих четырех эффектов к наиболь

шему разбросу nриводят асимметричный 
nереход в nриg'аничном слое и балансиро
вка закрутки.2 

Если действующая на боеголовку ре
зультирующая подъемная сила остается 

фиксированной в одном направлении в тече
ние некоторого времени, это может привести 

к очень большим разбросам. Такое может 
nроизойти, когда боеголовка nерестанет 

закручиваться при спуске - этот э~тект на
зывают "прокруткой через нуль". Совре
менные боеголовки сконструированы так, 
чтобы избежать этого эффекта, и в наших 
расчетах предполагается, что прокрутки 

через нуль нет. Очень большие разбросы 
могут быть вызваны также, когда боеголовка 
входит в атмосферу с малыми углами спуска 
(гораздо меньшими, чем рассматривалось 
нами) и при этом существует вертикальный 
результирующий компонент подъемной си

лы, который может заставить боеголовку 
отскакивать от атмосферы. 

Другие источники ошибок. В число до
полнительных неточностей ракеты входят 

гравитационные аномалии, проявляющиеся 

после разгона, и ошибки при подрыве, а 
также ряд менее существенных эффектов.25 

Неоnределенности nри моделировании гра

витационного. поля будут давать наиболь
ший эффект во время разгона как потому, 

что в этот период ракета находится ближе 

всего к Земле в течение значительного вре
мени, так и потому, что влияние проявив

шихся в начале полета ошибок будут накап
ливаться в течение длительного времени. 

При наших расчетах такие неоnределенно

сти включены в ошибки разгона. Хотя вли
яние гравитационных аномалий nосле раз

гона будет более существенным для ракет с 
НТ, им скорее всего можно nренебречь на · 
фоне других ошибок и особенно для амери
канских ракет. В течение 80-х годов США· 

затратили много усилий на съемку гравита

ционных nолей над океанами, чтобы свести 
к минимуму влияние гравитационных анома

лий.26 Чтобы nроизвести взрыв в воздухе, 
ядерное оружие обычно подрывается взры
вателем на основе радиолокационного вы

сотомера и/или взрывателем с исnользова
нием указателя пройденного nути, который 

основан на nоказаниях акселерометра в сис

теме боеголовки.27 Неточиости срабатыва
ния взрывателей nриводят к продольному 

разбросу. 
Баланс ошибок для ракеты на ТМЭ. В 

табл. 3 nриведены оценки вл·ияния на не
точность поnадания ракеты каждой из трех. 

упомянутых ранее категорий для ракеты 

Трайдент Il с дальностью 7400 км, летяшей 
по ТМЭ~ Эти резу ль таты nол учены на основе 

оценок Бунна и IJ,иnиca по точности МБР28 

со следующими nоnравками. Мы предпола

гаем, что nопытки улучшить точность nо

падания снизили результатыБунна и Циnиса 

на 20 %·в каждой категории, чтобы получи
лось круговое вероятное отклонение (КВО) 
130 м, которое официально nриписывается 
Трайденту 11. Мы считаем также, что баланс 
ошибок для Трайдента II практически таков 
же, что и для МБР, хотя это неверно для 

более старых американских БРМБ .или для 
современных БРМБ СНГ:29 Ниже мы обсу
дим, как будет отличаться баланс ошибок 
других БРМБ от баланса Трайдента 11~ 

Баланс ошибок баллистиЧеской ракеты 
на НТ. Точность баллистической ракеты на 
НТ уменьшится по сравнению с ракетой на 

ТМЭ главным образом потому, что вырастут 
разбросы на спуске, а это связано с тем, что 
боеголовка на НТ nроводит больше времени 
в областях с заметной плотностью ат'мосфе
ры. Поскольку разбросы на сnуске зависят 
существенным образом от угла входа ват
мосферу, мы рассмотрим несколько НТ с 
разными высотами апогея и, следовательно, 

с разными углами входа. 

РазброСЪ/. от ошибок 8 параметрах раз
гона. Для рассматриваемых НТ разбросы от 
ошибок nри разгоне немного меньше, чем 
для ТМЭ с дальностью 7400 км, поскольку 
дальности НТ меньше. Эти расчеты оnисаны 
в Приложении 4. Для НТ с дальностью 1850 
км продольный и nоnеречный разбросы со

ставляют примерно 40 м и 15 м, соответст"" 
венно. Для НТ с дальностью 3000 км эти 
величины равны соответственно 80-90 м и 
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Таблица 3 
Баланс ошибок для ракеты Трайдент 11 на траектории тмэа 

Величина разброса (м) 

Природа ошибок 
Продольный Поnеречный 

Ошибки в лараметрах разгона 110 70 
Эффекты на сnуске 70 50 
Подрыв 30 о 

Среднеквадратичное значение 134 86 

к во 130 

а В таблице лриведен расчетный баланс ошибок баллистической ракеты, nодобной Трайде-

нту 11. Приведеиные величины основаны на данных, nриведеиных в книге Bunn and Tsipis, 
"Ballistic Missile Guidance", р.49, за исключением того, что в каждом случае мы улучшили 
результат на 20%, чтобы nолучить КВО 130 м. Вклад ошибок от статически независимьiх 
источников берется в среднеквадратичном виде (квадратный корень из суммы квадратов). 

КВО равно nримрно сумме nродольной и nолеречной ошибок, умноженной на 0.59. 

30м. 

Главный источник разбросов nри разго
не - ошибка в значении скорости разгона; 
как будет локазано в Приложении 4, эта 
ошибка не лревышает 0,1 м/с (сравните со 
скоростью разгона, равной лриблизительно 
6000 м/с). 

При заданных значениях дальности и 

высоты лрекращения разгона траектория с 

минимальной энергией оnределяется как 

такая, для которой ладбором угла разгона g 
сводится к минимуму значение скорости 

разгона. Таким образом, для близких к ТМЭ 
траекторий дальность будет слабо зависеть 
от вариаций у, в то время как дальность для 

НТ очень чувствительна к таким вариациям. 

Однако, если nринять во внимание значение 

КВО для Трайдента 11, мы локажем, что оши
бка в угле разгона составляет примерно 
одну угловую секунду (1/3600 градуса). 
Ошибка такого порядка величины в значении 
у nриводит к лренебрежимо малым разбро
сам даже для настильных траекторий. · 

Разбросы на спуске. Поскольку разбро
сы от ошибок nри разгоне малы для БРМБ с 
НТ, nолный разброс будет оnределяться 
вкладом от эффектов на сnуске. Для рас

чета разбросов на сnуске мы оценили отк
лонения nлотности атмосферы, ветра и бал
листического коэфициента боеголовки от 
ожидаемых значений на основе ряда источ

ников (см. Приложеине 5). Затем мы по оче
реди изменяли каждый из этих nараметров 

на одно стандартное отклонение и заново 

заnускали нашу комnьютерную модель для· 

определения влияния на ТМЭ с дальностью 

7 400 км и ра:злt-1чные настильные траекто-

рии. Обсуждение наших расчетов, включая 
анализ чувствительности, дается в Прило

жении 5, а результаты nриведеныв табл. 4. 
Так как наша комnьютерная модель не 

содержит данных о влиянии nодъемной си

лы, мы оценивали это влияние на разброс 
для ТМЭ с дальностью 7 400 км введением 
требования, чтобы среднеквадратичная сум
ма nродольного разброса от nодъемной силы 
и nодсчитанных разбросов от изменений 
ветра, nлотности и величины в составляла 

70 м, то-есть nолный разброс от эффектов 
на сnуске, как задано балансом ошибок в 
табл. 3. Аналогичные расчеты были лро
ведены и для лоnеречного разброса. Вклады 
nодъемной силы в разбросы на сnуске об
ратно nроnорциональны неким стеnеням sin 
у, гдеу-угол сnуска (или угол входа ват
мосферу). Они вычислены для настильных 
траекторий nутем умножения вклада от 

nодъемной силы для ТМЭ на соответству

ющую функцию углов сnуска (см. Приложе
ние 5). Очень nрнблизительно nолные раз
бросы на сnуске nроnорциональны 1/sin3 (y) 
для nродольного разброса и 1/sin2( у) для 
nоnеречного. В наших результатах nредnо

лагается, что неоnределенности ветров и 

nлотности равны одному стандартному от

клонению от среднесезонных значений. Со

ответственно, сильные локальные nогодные 

эффекты тиnа порьшов ветра или грозы 
могут значительно увеличить разбросы. 
Даже nри наличии метеодаиных со сnутни

ков или сложных nрограмм предсказания 

погоды окажется затруднительным снизить 

неопределенности много ниже указанных 

значений. Данные для nрограмм nредсказа-
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Таблица 4 

Ошибки на конечном участкеа 

Составляющие дисперсии, м 

Полная дисперсия, м 

Угол р Ветер /} Под-ъемная сила 

R R R CR R CR 

Дальность 7400 км (ТМЭ) 

29,9 б 24 24 7 бs 44 70 50 

ДальНIJСТЬ 1850 КМ (НТ) 
' 

60 6,4 3000 710 470 3500 1300-5800 200-880 4800-7400 510-1000 
90 7,5 1100 420 350 1300 950-3600 170-640 2000-4000 390-730 
120 9.0 690 320 270 830 660-2100 140-440 1300-2400 300-520 
150 11,2 390 220 200 460 430-1100 110-290 770-1300 230-350 
180 6,3 1300 440 370 1500 1300-6100 200-900 2400-6400 420-980 

Дальность 3000 км (НТ) 

95 6,8 1400 490 380 1700 1200-4900 180-780 2600-5400 420-860 
135 8,7 740 330 280 890 710-2300 140-480 1400-2600 320-550 
155 9,6 570 280 240 680 580-1700 130-390 1100-2000 280-460 
185 11,3 360 210 190 430 420-1100 110-280 730-1200 220-340 
240 5,9 1500 510 420 1800 1500-7400 210-1000 2900-7800 470-1100 
370 5,9 1400 470 390 1700 1500-7400 210-1000 2700-7700 440-1100 

а В этой таблице приведены составляюJЦие разброса конечных точек траекторий от раз-

личных эффектов на конечном участке: влияния подъемной силы и неопределенностей в 

плотности атмосферы р, ветрах и баллистическом коэффициенте в. Другие обозначения 

поясняются в примечаниях к табл. 1. При расчетах принимались предположения о поста-
янной по высоте относительной вариации плотности в 2,5 процента, неопределенности 
скорости ветра в 1 О м/ сек, и неопределенности в баллистическом коэффициенте в 3 про-
цента. Угол входа, выраженный в градусах, относится к высоте в 15 километров, где вли-
яние эффектов подъемной силы максимально. Нижняя и верхняя границы разброса из-за 

влияния эффектов подъемной силы соответствуют экстраполированию разброса по зако-

нам 1/siп2y и 1/sin3 y для дальности, и 1/siny и llsin2 y для поперечного смещения соот-
ветственно. Полная дисперсия разброса траекторий равна квадратному корню из суммы 

дисперсий разброса отдельных составляюtцих. Поскольку дисперсии разброса дальности и 

поперечного смещения отличаются довольно сильно, мы не комбинировали их в единый 

параметр кругового вероятного отклонения (КВО). Детальное описание расчетов конк-

ретных величин приведено в Приложении 5. 



40 Лизбет Гронлунд, ДэВид Райт 

ния погоды собираются с нескольких тысяч 
станций, расположенных по всему миру, от 

двух до четырех раз в день - эти данные в 

основном берутся с метеобаллонов. На ос
нове усложненных программ предсказания 

погоды и при хорошем вводе данных можно 

предсказать основные особенности погоды 
по району достаточно точно, хотя очень 

трудно предсказать точные атмосферные 
условия в определенном месте. Более того, 

изменения ветра и плотности могут быть 
очень быстрыми. После проведения измере
ний требуется несколько часов для сбора 
данных и проведения предсказания, а к 

этому времени неопределе,нность предска

зания скоростей ветра по порядку величины 

составляет одно стандартное отклонение от 

среднесезонного значения.30 ·31 Более того, 
во время кризиса станции погоды, располо

женные в районах, которые можно считать 

потенциальными целями, почти наверняка 

перестанут передавать информацию - ут
верждается, что Аргентина прибегала к 
таким мерам во время Фольклендского кри

зиса.32 Этопонизит точность предсказания 
погоды в данном районе. Спутниковые дан
ные могут выделить крупномасштабные ат
мосферные процессы (например, штормы), 
которые окажут сильное влияние на точно

сть ракет и могут даже стать причиной для 

принятия решения от л ожить атаку. Эти дан- · 
ные могуттакже позволить скомпенсировать 

частично большие отклонения скоростей 
ветра и плотности атмосферы.33 Но спутни
ковые данные не столь точны, как измерения 

на метеобаллонах; более того, трудно полу
чить точные спутниковые данные для низких 

высот. 

fГГ-точности для других БРМБ (кроме 
Трайдента 11). Разбросы на спуске, указан
ные в табл. 4, приведены только для Трай
дент 11 и изменятся для других ракет. Чтобы 
оценить разбросы для других БРМБ, летя
щих по НТ, можно прежде всего предполо

жить, что отношение НТ -разбросов на спу
ске к полному ТМЭ-разбросу будет таким 
же, как и для Трайдента 11. Поэтому совер
шенно бесхитростно можно сопоставить 
полные разбросы на спуске с отношениями 
значений КВО. Но так как КВО для БРМБ 

СНГ включает в себя большую неопреде
ленность в положении и скорости подлодки 

при запуске, более подходmцее сопостав- . 
ление связано с отношением кgо для под
лодки без такой неопределенности и КВО 
для lрайдента 11. Мы оценили эту часть КВО 
БРМБ в предположении, что она равноценна 

КВО МБР со сравнимым сроком эксплуата

ции. Этот метод неявно предполагает, что 

такой скоррелированный баланс ошибок для 
других БРМБ, грубо Г()Воря, пропорционален 

~ ----

балансу ошибок Трайдента II. Скорее всего 
это разумное предположение, так как менее 

точные БРМБ по-видимому обладают худ
шей системой наведения (что приводит к 
более серьезным ошибкам при разгоне) и 
боеголовками с меньшим баллистическим 
коэфициентом (что приведет к возрастанию 
ошибкок на спуске). Кроме Трайдента 11 
США развернули БРМБ Трайдент 1 С-4 с 
боеголовками по 100 кт и с дальностью 7400 
км. (Оставшиеся ракеты Посейдон С3 были 
сняты с боевого дежурства в октябре 1991 г. 
и будут сняты с вооружения в 1992 г.34 ) Как 
сообщается, КВО Трайдента 1 составляет 
около 250 м, что эквивалентно КВО ракеты 
Минитмен III, которая раньше была принята 
на вооружение.35 Таким образом, мы счита
ем, что неопределенностями в начальном 

положении и скорости Трайдента 1 можно 
пренебречь, как и в случае с Трайдентом 11. 
Поскольку КВО у Трайдента 1 вдвое больше, 
чем у Трайдента 11, разбросы Трайдента 1 
при полете по НТ можно получить, умножив 

приведеиные в табл.4 значения на два. 
СНГ развернуд шесть разных типов 

БРМБ, четыре из которых по максимальной 

дальности сравнимы с Трайдентом 11 и по
видимому будут обладать способностью 
полета По НТ. Две новейшие БРМБ СНГ -SS
N-20 и SS-N-23 обладают дальностью 8300 
км и несут десять и четыре боеголовок ин
дивидуального навецения с мощностью 100 
кт, соответственно. Как сообщается, КВО SS
N-20 составляет 600 м, а КВО SS-N-23 -
1000 м. Сообщается также, что БРМБ СНГ со 
сравнимым сроком эксплуатации обладают 
КВО порядка 200-400 м. 36 КВО в 200-400 м 
примерно в 2-3 раза выше, чем у Трайдента 
II. Поэтому для оценки разбросов этих двух 
БРМБ СНГ при полете по НТ надо увеличи

вать значения из табл. 4 в 2-3 раза. У более 
старых БРМБ СНГ КВО, судя по поступив

шим данным, составляет 1-1,5 км, так что 
для двух старых тмпов БРМБ СНГ (SS-N-8 и 
SS-N-18) значения из табл. 4 надо увеличи
вать примерно в десять раз. 

Компенсация продольных разбросов 
путем подрьша на заданном расстоянии; 

Неопределенности дальности, приведеиные 

в табл. 4, могут быть скомпенсированы до 
некоторой степени при использовании взры

вателя, который инициирует взрыв в тот 

момент (и в той точке), который дает наи
большую эффективность Для воздушного 
ядерного взрыва. Современные американ

ские боеголовки содержат, в частности, ак

селерометры, позволяющие определить 

пройденный путь.37 Если боеголовка нахо
дится на траектории с недолетом или с пе

релетом по отношению к желаемой для 

взрыва точке, подобный взрыватель может 
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значительно сократить промах за счет под

рыва на большей или меньшей высоте по 
сравнению с оптимальной высотой ядерного 

взрыва. При полете по НТ подобный комп
ромисс возможен по двум причинам: 

1)настильныетраекторииотносительно 
плоские, так что высота боеголовки отно
сительно медленно меняется в зависимости 

от дальности; 

2) бомбардировщики - это мягкие цели, 
так что точное положение взрыва не столь 

критично. 

Но такой подрыв не может компенси

ровать ошибок поперечного разброса. Как 
показано на рис. 4, летящие по НТ боего
ловки, дальность которых отличается от 

оптимальной на плюс-минус 5 км, подрыва
ются над целью на разной высоте. На прак
тике остаточная ошибка продольного раз
броса будет небольшой по сравнению с ра
диусом разрушения ядерного взрыва, на- не 

равной нулю. 

Если боеголовка подрывается на рпти
мальной высоте, то радиус уничтожения 

мягких наземных целей сравним с размером 

авиабазы или превышает его. Например, ·-максимальныи радиус разрушения наземных 

целей боеголовкой с мощностью 100 кт при
мерно составляет б км для избыточного да
вления 0,14 атм и 3 км - для 0,;:34 атм.38 У 
боеголовки с мощностью 500 кт эти величи-

15 

Оптимальная 

10 

5 

ны возрастают до 10 км и 5,5 км, соответ
ственно, а при мощности боеголовки 1500 кт 
- до 18.5 км и 6.5 км. Если высота взрыва 
отличается от оптимальной настолько, что 

радиус поражения наземных целей составит 

только лишь 1 км, то при этом сохранится 
возможность уничтожить бомбардировщики 
на авиабазе при помощи небольшого числа 
боеголовок. В табл.5а приведены максима
льные продольные разбросы, которые можно 
скомпенсиро~ать изменением высоты взрыва 

так, чтобы радиус поражения наземных 
целей с центром в расчетной точке падения 

был не менее по крайней мере 1 км. Напри
мер, при боеголовке в 100 кт и избыточном 
давлении 0.14 атм можно скомпенсировать. 
продольный разброс плюс-минус 7 км. 

Если отдельные бомбардировщики ус
пели подняться в воздух, так что цели ока

зались уже воздушными, топрименим более 
строгий критерий. За две минуты после 
взлета бомбардирощциктипа американского 
Б-52м сможет п~олететь около 10 км, а 51-Б 
- около 15 км. 9 Для перекрытия цилинд
рического объема радиусом 10 км и вьiсотой 
3-5 км потребуется 10 боеголовок по 100 кт .. 
если избыточное давление должно быть не 
менее 0.14 атм, и примерно 30 боеголовок 
для избыточного давления 0.34 атм. Число 
боеголовок с мощностью 500 кт составит 
четыре и десять, соответственно, а для 1500 

Цель Высота 

взрыва 

4.3km 
2.7km 

-4-------------r------------.--~~====~~==~~~j0~.6~k~m~ о 

2.970 2.980 2.990 3.000 3.010 

Дальность. км 

Рисунок 4 
Иллюстрация подрыва на заданном расстоянии. Сплошная линия -траектория (НТ-240-УЧБ), 

выводящая боеголовку над целью на оптимальную высоту взрыва 2,7 км (боеголовка в 500 кт, 
порог избыточного давления 0,14 атм), которая обеспечивает радиус поражения по поверхности 
земли 1 О км. Штрихаванными линиями изображены траектории с дальностью на 5 к м больше или 
меньше оптимальной. Если использовать подрьiв на заданном расстоянии, высота взрыва составит · 
4,3 км и 0,6 км, соответственно, а наземный радиус поражения с избыточным давлением 0,14 атм 
в обоих случаях будет около 7 км. (Эти значения расчитаны с использованием данных из книги 
Glasstone and Dolan, The Effects of Nuclear Weapons, рр. 104, 109, 115.) 
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кт - три и пять. Эти величины основаны на 

предположении, что у боеголовок практи
чески нет разброса; по мере ухудшения точ
ности потребуется все большее число бое
головок для перекрытия заданного района с 

той же степенью достоверности. Например, 

при замене каждой боеголовки начальной 
заградительной завесы на две, намеченные 

для взрыва на разной высоте над одной и той 
же точкой, можно использовать подрыв на 

заданном расстоянии для компенсации части 

продольного разброса и повышения уверен
ности в размере области с требуемым из
быточным давлением. Если две боеголовки, 
каждая из которых вызывает требуемое из
быточное давление в объеме радиуса R, 
будут нацелены на взрыв над одной точкой, 
но с разнесением R по высоте, то можно до
пуститьтакуюнеопределенностьдальности, 

если она соответствует неопределенности в 

высоте взрыва примерно R/2 или меньше. В 
табл.Sб приведены максимальные продоль
ные разбросы, которые можно скомпенси
ровать при удвоении числа боеголовок в 
заградительном залnе. Например, при избы
точном давлении 0.14 атм и боеголовках в 
100 кт можно допустить продольный раз
брос плюс-минус 4,5 км, а для заградитель
ного залпа потребуется 20 таких боего
ловок. 

Влияние НТ -точности на уязвимость 

бомбардировщиков. Обычно считается, что 
бомбардировtуики выводятся из строя при 
избыточных давлениях 0.14-0.34 атм. Мы 
полагаем, что БРМБ с НТ подходят для ис

пользования в заградительной атаке против 

находящихся на базе и Поднявшихея в воз
дух бомбардировtуиков при продольных раз
бросах, не превышаюtуих приведеиных в 
табл. Sa и 56 значений для заданных мщц
ности боеголовки и степени зщu.ищенности 
целей. На основе этого критерия можно оце
нить способность БРМБ с НТ, указанных в 
табл. 1, атаковать бомбардировщики. Но из 
табл. 1 очевидно, что можно добиться еще 
более высокой точности за счет подлетного 
времени путем увеличения высоты апогея 

настильной траектории. 

Значения полных разбросов, приведен
ных в табл.1 для Трайдента 11 с боеголовка
ми по 500 кт, говорят о том, что эта ракета 
будет иметь точность, адекватную для напа
дения на бомбардировtуИки при любой сфор
мированной траектории с дальностью 1850 
км или 3000 км. Если с Трайдента 11 будет 
снята часть боеголовок для получения бо
лее коротких подлетных времен, соответ

ствующая точность подходит для создания 

избыточного давления 0,14 атм, но по-види
мому не для 0,34 атм в случае НТ-180-УЧБ 
с дальностью 1850 км или НТ-240-УЧБ с 

дальностью 3000 км. 
Американская ракета Трайдент 1 с бое

головками по 100 кт и вдвое худшими раз
бросами по сравнению с Трайдентом 11 ока
жется достаточно точной для атаки на бом
бардировщики при полете либо по НТ-150 с 
дальностью 1850 км, либо по НТ -185 с даль
ностью 3000 км. Точности БРМБ СНГ SS
N-20 и SS-N-23 с боеголовками по 100 кт и 
с разбросами, которые в 2-3 раза выше, чем 
у Трайдента 11, также достаточны для поле
та по таким траекториям, хотя по-видимому 

она окажется на пределе для поражения 

целей, защищенных до избыточного давле
ния 0,34 атм. Если снять часть боеголовок 
для сокращения подлетного времени, то 

точности этих БРМБ нехватит для подобной 
задачи. БРМБ СНГ SS-N-18 с боеголовкой в 
500 кт и разбросом примерно на порядок 
величины хуже, нежели у Трайдента П, бу
дут обладать достаточной точностью для 
нападения на находящиеся на базе бомбар
дировtуики, защиtуенные до избыточного 
давления 0,14 атм, если направить их по 
траекториям НТ-150 с дальностью 1850 км 
или НТ-185 с дальностью 3000 км. Ракета 
СНГ SS-N-8 с боеголовкой в 1,5 Мт и разб
росами примерно в 10 раз большими, чем у 
Трайдента 11, будет обладать точностью, 
достаточной для нападения на цели, укре

пленные до избыточного давления 0,14 атм, 
но скорее всего недостаточной при избыточ
ном давлении 0,34 атм. 

Наконец, если будет разработана новая 
БРМБ с повышенной скоростью и с техноло
гией наведениsг, сравнимой с Трайдентом 11, 
ее точность на настильных траекториях 

типа НТ-370-ВС с дальностью 3000 км бу
дет достаточной для нападения на цели, 

гибнущие при избыточном давлении 0,14 
· атм, но вероятно окажется на пределе для 
целей, требующих избыточного давления 
0,34 атм. 

УМЕНЬШЕНИЕ ОШИБОК И НАГРЕВА 
НА КОНЕЧНОМ УЧАСТКЕ ПРИ 
ИСПОЛЬЗОВАНИИ МАБГ 

Поскольку малый угол входа в атмос

феру приводит к возрастанию нагрева и ум
еньшению точности, такие проблемы можно 
было бы решить при использовании мане
врируюtуей боеголовки (МАБГ), которая 
могла бы развернуть себя при входе в атмо
сферу и поставить на более крутую трае
кторию спуска. Увеличение угла входа до 
25-30 довело бы значения нагрева и точно
сти до величин, сравнимых с данными для 

ТМЭ, а этого хватит для нападения на такие 
заLЦИtуенные цели, как МБР в шахтах и цен
тры управления. Для таких u,елей по-види-

--····----··---···-~·--···----~~·---··--····-·~--·-----~".--!!':_ 
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Таблица 5а 
Комnенсация разброса дальности nодрывом на оnределенном расстоянии (наземные цели)а 

Комnенсация разброса no дальности, км 
Мощность, кт 

Давление 0,14 атм Давление 0,34 атм 

100 7,0 2,5 
500 12,0 4,0 
1500 20,0 6,5 

а В таблице nриведены значения nродольного разброса, которые могут быть скомnенсиро-

ваны nри разных сочетаниях мощности взрыва и защищенности цели nутем nодрыва на 

заданном расстоянии, nри котором изменяется высота взрыва. Критерий для наземных 

целей выбирается так, чтобы радиус nоражения no nоверхности оставался не менее 1 км 
nри изменении высоты взрыва. 

маму будут достаточны даже относительно 
грубые МАБГ, исnользующие для наведен'ия 
не внешние датчики, а только акселероме
тры. Такие системы разрабатывались в США 
в 70-е и 80-е годы для обхода ПРО nутем 
маневр~ования на конечном участке трае

ктории. 0 В nодобных МАБГ могли исnоль
зоваться закрылки и стабилизаторы, как 
только боеголовка оказывалась в атмосфере. 
Не ясно, насколько трудным окажется nере

делка существующих МАБГ для этих ц~лей, 

но несомненно nотребуются несколько ис
nытательных nолетов, чтобьr добиться уве
ренности в работе системы. Более соверш
енная МАБГ с точным наведением, исnоль

зующая внешние датчики для наведения на 

конечном участке еще не разработана для 
стратегических ракет; такая задача окаже

тся очень сложной и nотребует нескольких 
серий исnытательных nолетов. С другой 

стороны, такая новая МАБГ скорее всего не 

даст никаких nреимуЦ!еств для этих целей 

no сравнению с МАБГ, имеющими аэродина
мическое уnравление. 

Альтернативой служит вариант, когда 

боеголовка может нести заnас тоnлива, до
статочный для отклонения на крутую трае., 

кторию, хотя это nотребует большой nлаты 
в виде лишнего веса. При этом носитель 

сможет, вывести только пару боеголовок. 

Поэтому кажется, что не суЦ!ествует nобу
дительных мотивов для разработки nодоб
ных боеголовок за исключением МАБГ с 
аэродинамическим уnравлением.41 

ВРЕМЯ РАЗДЕЛЕНИЯ БОЕГОЛОВОК 

И ПОКРЬЩАЕМАЯ ПЛОЩАДЬ 

Короткие времена nолета no НТ nодни
мают воnрос о том, сможет ли завершиться 

nроцесс разделения боеголовок индивиду
ального наведения до начала входа в атмо-

Таблица 56 
Комnенсация разброса дальности nодрывом на оnределенном расстоянии (воздушные цели)а 

Комnенсация разброса no дальности, км 
МОЦ!НОСТЬ, кт 

Давление 0,14 атм Давление 0,34 атм 

100 4,5 2,5 
500 7,5 4,0 -
1500 11,0 6,5 

а В таблице nриведены значения nродольногр разброса, которые могут быть скомnенсиро-

ваны nри разных сочетаниях мощности взрыва и защищенности цели nутем nодрыва на 

заданном расстоянии, nри котором изменяется высота взрыва. Критерий для воздушных 

целей выбирается так, чтобы высота взрыва могла меняться на nоловину радиуса пора-

жени я. 
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сферу. УМБР фаза разделения длится до
статочно долго, nоскольку нет nричин для 

ее сокра!J.!ения. Время отделения одной бое
головки для ракеты МХ составляет 30-50 
с.42 Аналоrnчное время для БРМБ должно 
быть меньше и по имею~.~tимся данным оно 
nримерно составит 15 с.43 Кажется сомни
тельным, чтобы современные платформы для 
боеголовок имели возможность сократить 
это время до значений, меньших 10 с, без 
заметного влияния на точность nопадания. 

Но в связи с тем, что разбросы от ошибок 
при разгоне значительно меньше, чем раз

бросы на конечном участке nри nолете по 
НТ, можно допустить некоторое ухудшение 

уnравления при быстром отделении боего
ловок. На Трайденте 11 разгон завершается 
за 170 с nосле запуска. Если предположить, 
что торможение в атмосфере начинает вли
ять на отделение боеголовок на высотах 
ниже 60-80 км, то полное разделение для 
тех НТ, которые мы рассматривали, должно 
быть завершено, за 1,5-2 минуты до nодрыва 
боеголовок. Таким образом, боеголовки с 
полетным временем 7 минут или более име
ют достаточно времени, чтобы завершить 
разделение боеголовок до входа в атмосфе
ру даже при существующих платформах. 
При НТ с временем полета, существенно 

меньшим 7 минут, должно быть сокращено 
время отделения отдельной боеголовки, 
например, путем разработки "миниплатфо
рмы" для каждой боеголовки или, возможно, 
для небольшой групnы боеголовок. 44 

Размер nокрываемой боеголовками nло
щади зависит от добавочной скорости, кото
рую платформа может придать боеголовкам, 
и от того, в какой степени изменение скоро
сти боеголовки при отделениИ может приве
сти к отклонениям траектории в продольном 

и nоперечном направлениях. Типичный раз
мер nокрываемой площади для БРМБ на 
ТМЭ составляет примерно 500х150 км.45 

Еслисравнитьчувствительности nродольно

го и поперечного отклонений к изменениям 

скорости разгона (см. Приложеине 4) для 
ТМЭ с дальностью 7 400 км и НТ с дально
стью 1850 км, можно оценить, что при одной 
и той же платформе nокрываемая пло!J.!адЬ 
для НТ с дальностью 1850 км составит 
170х40 км. Такое покрытие окажется доста

точным, чтобы развести боеголовки одной 
ракеты для создания заградительной завесы 

над одной базой бомбардировщиков. 

РОЛЬ БРМБ С НТ В ПРЕОДОЛЕНИИ 
ПРОТИВОРАКЕТНОЙ ОБОРОНЫ 

Есть несколько причин, почему БРМБ с 
НТ могут быть Полезными для nреодоления 
систем ПРО.46 (Принятые Палатой nредста-

вителейСША в 1988 г. меры по запрету ис
пытаний БРМБ на НТ были nоддержаны сто
ронниками СОИ для того, чтобы устраtiить 
возможный сnособ nротиводействия систе
мам ПРО.) Прежде всего, это малое подле
тное время, которое ограничивает сnособ
ность системы ПРО перехватить приближа
ющуюся боеголовку. Во-вторых, низкий про
филь настильных траекторий значительно 

уменьшает расстояния, на которых ракета 

может наблюдаться и отслеживаться назем
ными РЛС, и тем самым тоже сокрЗIJ.!ает 
время, доступное для nерехвата. Наконец, 

системы ПРО космического базирования 
типа nредЛоженной системы "БлесТЯ!J.!Ие 
камушки" имеют возможность атаковать 
цели только на высотах выше примерно 100 
км, nоскольку ниже такого уровня плотность 

атмосферы резко возрастает и это приводит 
к чрезмерному нагреванию сенсоров на ки

нетических перехватчиках. Поэтому nри 
полете по НТ с аnогеем ниже 100 км можно 
спокойно nролететь под такой оборонитель
ной системой.47 Мы нашли, что можно ле
теть по сформированной траектории с высо
той апогея ниже 100 км nри дальностях при
мерно 2000 км или меньше. 

ВЬIВОДЬI ТЕХНИЧЕСКОГО АНАЛИЗА 

Хотя наши расчеты были проведены для 
американской БРМБ Трайдент Il, результаты 
имеют более общий характер и могут ис
пользоваться для других БРМБ со сравни

мой дальностью. В этом разделе мы обсудим 
исnользование нашеготехнического анализа 

для су!J.!ествующих и персnективных БРМБ. 

СУIJJ.ЕСТВУЮIЦИЕ И 
ПЕРСПЕКТИВНЫЕ БРМБ 

Атмосферные нагрузки и нагрев носите
ля nри полете любой БРМБ по настильной 
траектории могут быть сведены к уровню, 
сравнимому с соответствующими величина

ми для nолета по ТМЭ, если наnравить раке

ту по сформированной траектории. 
Существующие БРМБ. Похоже, что су

ществующие БРМБ сnособны летать по НТ, 
для чего в крайнем случае потребуется не
значительное увеличение теплозащиты бое
головки. Подлетные времена для существу

ющих БРМБ на НТ могут стать значительно 

короче, чем при полете на такую же даль

ность по ТМЭ. При дальности 1850 км без 
труда достижимо подлетное время в 7 ми
нут, а этого достаточно, чтобы угрожать 
значительнойчастистратегических бомбар
дировочных сил США или СНГ, даже если 
они находятся на каждодневном боевом де
журстве. Могут оказаться уязвимыми также 
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. "' 
и базы бомбардировщиков, расnоложенные 
далеко в глубине территории. nоскольку 
nодлетное время nри дальности 3000 км 
составит nримерно 1 О минут и можно орга
низовать заградительный заслон nротив 

бомбардировщиков через несколько минут 
nосле их взлета. 

Точность БРМБ на НТ уnадет по сра
внению с nолетом по ТМЭ, но и США, и СНГ 

в настоящее время развертывают БРМБ с 
точностью, достаточной для наnадения на 

"мягкие" цели тиnа авиабаз с бомбардиро
вщиками. 

При дальности не более 2000 км суще
ствующие БРМБ могут летать no НТ с высо
той аnогея около 100 км, что nозволит им 
обходить системы ПРО космического бази
рования. 

Новый носитель БРМБ с НТ -способно
С'IЪЮ. Потребуется разработка нового носи
теля с очень высокой разгоной скороС"':ью 

(nримерно 10 км/с вместо 6.5 км/с для· 
Трайдента 11), чтобы достичь nодлетного 
времени nримерно 7 минут nри дальности 
3000 км. а этого окажется достаточным для 
угрозы всем базам бомбардировщиков США 
и СНГ (снятие лишних боеголовок с Трай
дента II nриведет к nодлетным ·временам 
гораздо более 7 минут). НИОКР для такого 
носителя nотребует нескольких серий ис
nытательных nолетов, возможно 20-30 в 
течение многих месяцев. 48 

У такой высокоскоростной ракеты nри

дется значительно увеличивать теnлозащи

ту боеголовок (см. НТ-370-ВС в табл. 2). 
Этаnеределка,вероятно,nотребуетнекото
рого, хотя возможно и небольшого числа 
исnытательных nолетов. 

Разброс на сnуске для БРМБ на НТ у!3е
личивается с возрастанием скорости ракеты, 

но nри достаточно мощных боеголовках то
чности высокоскоростных БРМБ хватит для 

наnадения на мягкие цели. 

Новая боеголовка для НТ -nолетов. 
Ошибки на сnуске у БРМБ nри nолете no НТ 
можно свести до уровня ошибок БРМБ на 
ТМЭ, если разработать nростую маневриру
ющую боеголовку с аэродинамическим уnра
влением, которая развернется в высоких 

·слоях атмосферы и выйдет на траекторию с 
большим углом сnуска. Соединенные Штаты 
могли бы в'осnользоваться своим nрототиnом 
МАБГ для nолета в таком режиме, но для 

детальной отработки и установки на БРМБ 
nотребуется -несколько серий исnытатель
ных nолетов. Нет данных о разработке 

МАБГ в СНГ, так что там nотребуются б~лее 
длинные серии исnытательных nолетов, что

бы добиться МАБГ -nотенциала для nолетов 
noHT. 

МЕРЫ КОНТРОЛЯ НАД ВООРУЖЕНИЯМИ 
ДЛЯ ОГРАНИЧЕНИЯ МПВ-ВАРИАНТОВ 

За nоследние 15 лет несколько раз в 
США и СССР nоднимался воnрос о воз
можности заnрета nолета БРМБ no НТ. США 
nредложили включить заnрет на НТ в Дого

вор ОСВ Il, но отказались от эт~го nредло
жения, когда советские участники nерегово

ров связали его с другими мерами по огра

ничению си_стем с коротким временем nре

дуnреждения тиnа установления зон разме

щения nодлодок с баллистическими ракета
ми.49 Советский nрезидент Горбачев nред
лагал на встрече с nрезидентом Рейганом в 
декабре 1987 г. заnретить БРМБ на нт.50 

В мае 1988 г. nалата nредставителей 
конгресса США внесла nоnравки в законо

nроект о расходах на оборону на 1989 фи
нансовый год, заnрещающие Соединенным 

Штатам исnытывать ракеты с настильными 

траекториями, nока СССР также будет воз
держиваться от nодобных исnытаний.51 В 
исnравленном виде nосле согласительной 

конференции с сенатом эта nоnравка сохра
нилась, но она nотеряла силу nосле того, как 

nрезидент Рейган наложил вето на этот за
коноnроект. На следуюший год nрезидент, 

Буш заявил, что БРМБ с НТбудут обсужда
ться в рамках технических груnп на nерего

ворах по СТАРТ. Однако и эти nереговоры 
завязли отчасти из-за неnрекращающейся 

советской.заинтересованности расс;матри...; 

вать и другие меры по nредотвращению нео

жиданных наnадений. Более того, казалось, 
что советская сторона н~ хотела бы заnре
щать систему, которая могла быть исnользо
вана в качестве меры nротиводействия си

стеме ПРО, в то время, когда США энергично 
nродвигали nрограмму СОИ. В законе на 

1991 финансовый года об утверждении рас
ходов на оборону США nрезиденту nредла
галось nродолжать добиватьсясоглашения с 
СССР о заnрещении исnытательных nолетов 

ракет no настильным траекториям.52 
Безоnасность США и СНГ вырастет, 

если обе страны откажутся от МПВ-nотен
циала. Далее мы сосредоточимся на мерах 

контроля, которые ограничат текуiЦие и 

будуiЦие НТ-сnособности обеих стран. 
Поскольку одной из nричин разработки 

БРМБ с НТможет быть создание мер nроти
водействия ПРО, nри любых nереговорах по 
ограничению НТ для БРМБ следует nридер

живаться приверженности к Договору no 
ПРО. 

Запрещение испытательнЬLХ НТ -nо
летовсуществующихБРМБ. Заnрет на исnы
тания БРМБ наНТnоможет nрояснить наме

рения обеих сторон nутем введения сог ла
сованных ограничений, нарушение которых 
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очень просто установить. Одно из преиму

J,Уеств такого запрета состоит в том, что он 

будет предохранять от постепенной эрозии 
установленных норм не посылать БРМБ по 
нт.sз 

Чтобы иметь военную пользу, БРМБ на 
НТ должны пройти контрольные испытания 
для определения точности и лолучения уве

ренности во всей системе. Если бы такой 
тип оружия лредназначался для внезапного 

нападения, где нужна высокая степень до

стоверности, в программу испытательных 

полетов следовало включить достаточно 

большое число испытаний для обеспечения 
хорошей статистики проверки эффективно
сти. Но если бы испытания прошли успешно, 
они могли быть проведены за относительно 
короткий промежуток времени. Поэтому 

поскольку современные БРМБ лишь с незна

чительными переделками способны летать 
по настильным траекториям со значите.цьно 

сокращенным подлетным временем, то лери

од полного отказа от договора, запреJ,УаЮJ,Уе

го испытания на НТ, может оказаться отно
сительно коротким. Однако военное значе

ние такого разрыва может оказаться ограни

ченным, так как подлетные времена совре

менных БРМБ на НТ могут оказаться недо
статочно короткими, чтобы угрожать всем 
авиабазам в глубине террИтории. 

Запрещение полетов БРМБ по НТ тре
бует определения понятия "настильная тра
ектория", что содержит элемент лроизволь
ности, поскольку траектория БРМБ может 
непрерывно лереходить в навесную или на

стильную. Две важнейшие характеристики, 
представляющие интерес, - Это подлетное 

время и в.ьtсота апогея, так как малое подле

тное время сокращает период предупрежде

ния об атаке, а низкая высота апогея делает 
обнаружение нападения более трудным и 
может уменьшить уязвимость БРМБ к систе

ме ПРО. 
Для существующих ракет имеется 

строгая корреляция между подлетным вре

менем и высотой апогея: чтобы добиться 
короткого подлетного времени, надо лететь 

по траектории, апогей которой очень низок 

по сравнению с ТМЭ при той же дальности. 
Наши расчеты при дальностях ниже пример

но 4000 км локазывают, что минимальное 
подлетное время при настильных траектори

ях составляет около 60 % от подлетного 
времени БРМБ на ТМЭ при той же дально
сти, а высота НТ -апогея составляет менее 

25% соответствующего ТМЭ-апогея. Поэто
му соглашение о запрете на испытательные 

nолеты БРМБ по НТ могло бы запретить 
любые полеты БРМБ, высота апогея которых 
меньше, скажем, трех четвертых апогея ТМЭ 

при той же дальности. Это ограничение все 

eJ,Ye позволит иметь значительные отклоне
ния от ТМЭ, но подлетные времена совре
менных ракет на таких траекториях соста

вят 85-90 % от подлетного времени на ТМЭ 
с той же дальностью. Этот предел обладает 
тем лреимуJ,Уеством, что он зависит лишь от 

простых rеометрических свойств траекто
рии. Кроме того, траектория спуска в этом 

случае будет суJ,Уественно отличаться от 
прохождения через атмосферу при НТ; поэ
тому нельзя будет получить полезную ин
формацию для оценок работоспособности 
БРМБ на участке спуска при полете по НТ. 

Предложены другие меры по ограниче

нию подлетного времени,54 но изложенные 
выше ограничения на высоту апогея должны 

быть достаточными для современных БРМБ. 
Может последовать возражение, что 

испытательный полет БРМБ по настильной 
траектории или по части такой траектории 

будет замаскирован под неудачное испыта
ние. Однако серия таких "неудач", когда 
ракеты не были уничтожены при начале 
отклонения от "запланированной" траекто
рии станет достаточно очевидным указани

ем на попытку обойти запрет. 
ЗапрещениеразвертыванияновыхБРМБ 

с пов.ыwениой скоростью. В зависимости от 
своей строгости ограничения на высоту апо
гея при испытательных полетах БРМБ могут 
оказаться недостаточными для предотвра

щения полетов новых высокоскоростных 

БРМБ по траекториям с коротким nодлет
ным временем, поскольку в этом случае да

же у траекторий, которые не столь сильно 

отклоняются от ТМЭ, могут быть короткие 
подлетные времена. Сейчас нет планов со

здавать какие-либо новые БРМБ, но для пре
дотвращения возможного приобретения в 
будущем таких высокоскоростных ракет, 
которые специально сконструированы для 

настильных траекторий, можно было бы 
предусмотреть запрет на полетные испыта

ния и развертывание новых БРМБ с разгон

ной скоростью dЫШе некоторого значения. 

Поскольку разгонная скорость ракеты меня

ется при изменении nолезной нагрузки, та
кой запрет может потребовать совместных 
мер по оnределению nолезной нагрузки ка

ждой ракеты до ее испытания в полете, если 

какая-либо страна будет разрабатывать 
новую БРМБ. С другой стороны, поскольку 

такую ракету все равно придется исnыты

вать на высокой скорости, чтобы соот
ветствующим образом nроверить ее сnосо
бности, nодобная мера возможно окажется 
не столь необходимой. 

СуJ,Уествует стремление запретить раз

работку высокоскоростных БРМБ, а не за
прещать только их полеты по НТ, разрешив 

разработку, поскольку в первом случае про-
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падает опасность подрыва договора в коро

ткие сроки, когда новые БРМБ могли бы в 
принципе угрожать всем расположенным 

далеко в глубине территории бомбардиро
вочным базам. 

Запрещение разработки МАБГ. Сочета
ние малого подлетного времени и высокой 

точности станет особенно дестабилизирую
щим фактором, поскольку оно сможет позво
лить БРМБ угрожать эащиl!lенным целям, 
например, МБР до того, как их смогут запу

стить. Без МАБГ разбросы на спуске будут 
накладывать фундаментальные ограничения 
на точность БРМБ на НТ, так что их можно 

будет использовать толькодля нападения на 
мягкие цели. Запрещение дальнейшей разра

ботки всех МАБГов устранит главные воз
можности повышения точности БРМБ на 

нт.55 Для этих целей придется запретить 
разработку даже простых "уклонЯЮI!lИХся" 
типов МАБГ, поскольку такую МАБГ можно 

использовать для придщшя боеголовке бо
лее крутого угла спуска и тем самым увели

чить ее точность. Подобный запрет может 
встретить сопротивление со стороны тех, 

кто считает важным сохранить вариант ук

лоняющейся боеголовки в качестве меры 
противодействия возможной будущей си
стеме ПРО. Однако, как было замечено выше, 
скорее всего потребуется непрекращаю
щаяся приверженность Договору по ПРО, 

если надо обеспечить запрет на БРМБ на НТ, 
и любые меры по ограничению НТ -потен
циала могут пропасть даром, если ка

кая-либо страна начнет в одностороннем 
порядке развертывать значительную систе

му ПРО. 

Сокращение численности БРМБ. Даже 

если БРМБ не запускаются по НТ, они со

храняют характерный потенциал малого 

подлетного времени, поскольку их можно 

направить по ТМЭ с малой дальностью. Этот 

МПВ-потенциал современных БРМБ при 

полете как по НТ, так и по ТМЭ следует 

принимать во внимание при планировании 

дальнейших сокраl!lений ядерных арсеналов 

CUJA и СНГ И при создании оптимальной 
структуры сил минимального сдерживания. 

Хотя БРМБ и обладают выживаемостью, их 
МПВ-потенциал предоставляет воз

можность нападения с коротким временем 

предупреждения на центры управления и 

национальное руковод_ство, а также на ядер

ные силы наземного базирования, давая тем 

самым очень мало времени на ответный 

удар. Поэтому может оказаться, что в стру

ктуре сил минимального сдерживания толь

ко очень малая часть боеголовок должна 
быть расположена на БРМБ или же что 
БРМБ следует полностью устранить. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Современные БРМБ обладают зна
чительным характерным НТ -потенциалом, 

хотя может потребоваться разработка высо
коскоростных носителей для угрозы распо

ложенным в г луб ин е территории баз бом
бардирОВI!lИКОВ, а также потребуются МА
БГи для БРМБ на НТ, чтобы угрожать заl!lи
Чlенным целям типа МБР в шахтах. В интер

есах безопасности CUJA и СНГ следует от
казаться от способности иметь малое подле
тное время. Сочетание ограничений на высо
ту апогея при испытательных полетах суще

ствующих БРМБ и запретов на разработку 
высокоскоростных носителей и МАБГов обе
спечит неспособность любой из стран разра
бавтывать НТ -потенциал. Но могут оказа
ться желательными г лубакое сокращение 
численности БРМБ или полный отказ от них 
для оптимальной стабильной структуры сил 
минимального сдерживания с учетом их ха

рактерного потенциала иметь малое подле

тное время. 
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ПРИЛОЖЕНИЕ 1 

ТЕХНИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 
РАКЕТЫ "ТРАЙДЕНТ-2" И ЕЕ БОЕГОЛОВОК 

В этом nриложении nриводятся техни

ческие характеристики ракеты "Трайдент-
2" и ее боеголовок, использованные в наших 
расчетах (см. табл. 1.1). Параметры, под
крепленные ссылками, основаны на опубли
кованных данных; остальные значения nред

ставляют собой результаты наших оценок, 
полученных nри анализе большого количе
ства публикаций, и оптимизированные для 
траекторий минимальной энергии (7 400 км 
для "Трайдента-2" при полезной' нагрузке в 
8 боеголовок Mk-5). Самосогласованный 
набор параметров боеголовок определен при 
noмoJ,UИ уравнений из книги Frank J. Regan, 
"Re-Entry Vehicle Dynamics", New York, 
American lnstitute of Aeronautics and Astro
nautics, 1984, р. 230 (в определенных nред
nоложениях о форме боеголовок). В наших 
расчетах мы предполагали, что зажигание 

второй и третьей ступеней nроисходит 

сразу же nосле окончания действия nреды

дущей ступени. 

ПРИJЮЖЕНИЕ 2 

УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ РАКЕТЫ 

Уравнения движения ракеты в плос

кости задаются следующими формулами: 1 

dV 
dt 

.E:f_ 
dt 

d'i' 
dt 

d'P 
dt 

dh 
dt 

dm 
dt 

( 2.1 ) 

-.Яsiny v ( 2. 2 ) 

( 2 .з ) 

V siny ( 2. 4 ) 

(2. 5 ) 

где V - скорость ракеты, Т - тяга двигателя, 
m - суммарная масса ракеты и боеголовок 
на активном участке, или масса боеголовки 

на баллистическом и конечном участках, р -
плотность атмосферы, А - плоJ,Uадь поnере
чного сечения ракеты на активном участке 

или боеголовки на баллистическом или ко
нечном участках, h - высота над nоверхно
стью Земли, g а g 0 Re 2 /(h + Re)2 ·- ускорение 
свободного падения на высоте h, g0 - уско
рение свободного падения на nоверхности 
Земли, Re - радиус Земли, '1' - угол даль

ности (отношение дальности к Re), у -угол 
между вектором скорости и местной гори

зонталью, • - угол между вектором тяги и 

осью ракеты (см. рис. 2.1). 
Коэффициент торможенИя ракеты Cd 

зависит от скорости; для оценки этой зави

симости использовались измеренные значе

ния для ракеты "Фау-2".2 Исnользованная в 
расчетах функциональная зависимость по
казана на рис. 2.2. Коэффициент торможе
ния боеГОЛОВКИ ОЦеНИВаЛСЯ ПО формуле Cd • 
mg0/(вA), rде в - баллистический коэффи
циент боеголовки. 

Изменение массы ракеты во время сго

рания топлива оnределяется уравнением 

(2.5), в котором Isp равно удельному им
пульсу топлива в секундах. Ракета "Трай
дент-11" состоит из трех стуnеней, и при 
отбрасывании ступеней масса ракеты изме
няется. Мы считали, что обтекатель ракеты 
сбрасывается nосле выгорания второй сту
nени. 

Расчет тракетории производился чис

ленно с заданием определенного закона из

менения уrла • со временем. Эта уnрощен
ная зависимость для нескольких траекторий 

полета ракеты представЛена на рис. 3 ос
новного текста статьи. 

1. 

2. 

Примечанин и ссылки к Приложению 2 

Frank j. Regan, "Re-Entry Vehicle Dy
namics", New York, American lnstitute 
of Aeronautics and Astronautics, 1984, р. 
287. 
George Р. Sutton, "Rocket Propulsion 
Elements", 3rd Edition, New York, john 
Wiley and Sons, 1965, р. 119. 

ПРИЛОЖЕНИЕ 3 

ДЕТАЛИРi<\СЧЕТА 
АТМОСФЕРНОГО НАГРЕВА 

При движении в плотных слоях атмос
феры нагрев боеголовки обусловлен двумя 
причинами. Во-первых, воздух вблизи носо
вой части боеголовки сжимается и нагрева
ется до очень высоких темnератур, которые 

могут nревышать 20 тысяч градусов nри 
скорости входа в б к м/ сек. 1 Эта область 
называется "точкой остановки" и обычно в 
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Таблица 1.1 
Технические характеристики ракеты "Трайдент-11" 

и ее ядерных боеголовок 

Масса ракетыа,б,в 
Диаметр ракетыа,б,в 
Перван ступень 

Доля от массы ускорителяа 
Удельнь1й имnульс~' 
Тягад 

Время работыб 
Доля тоnлива~' 

Вторая ступень 

Доля от массы ускорителя 

Удельный имnульс 

Тяга 
Время работы 
Доля тоnлива 

Третья ступень 

Доля от массы ускорителя 

Удельный импу лье 

Тяга • 
Время работы 
Доля топлива 

Мk-5 

МОДЕЛЬ УСКОРИIЕЛ.Я 

МОДЕЛИ БОЕГОЛОВОК 

Баллистический коэффициент 
Масса боеголовкие.ж 

Масса блока разведенияж 
Длина 

Радиус носовой части 

Радиус днища 

Половинный угол конуса 
Мk-4 

Баллистический коэффициент 
Масса боеrоловкие,ж 
Масса блока разведенияж 
Длина 

Радиус носовой части 
Радиус днища 

Половинный угол конуса 

56 200 кг 
2,1 м 

75% 
276 сек 

1610 000 н 
65сек 
92% 

20% 
296 сек 

456 000 н 
65 сек 
91% 

5% 
296 сек 

177 000 н 
40 сек 
87% 

120 000 Н/м2 
180 кг 

1100 кг 
1,5 м 

0,04 м 
0,2бм 

8,5 градуса 

86 000 Н/м2 

90кг 

1 100 кг 
1,3 м 

0,045 м 
0,20м 

7 градусов 

а Strategic Systems Program Office, "FBM Facts", Washington, ОС, Navy Department, 1988. 
6 Norman Friedman, "World Naval Weapons System", Annapolis, Maryland, US Navallnsti
tute Press, 1989, р. 42. 
8 Aviation Week and Space Technology, v. 132, 19 March 1990, р. 158. 
r Оценки удельного имnульса и доли тоnлива сделаны на основе данных no ракетамМХи 
"Минитмен-Ш" (Стив Феттер, частное сообщение). 
д Оценка тяги nроизво~илась no формуле Т .. g015 pmp/fD, где g0 - ускорение свободного 
nадения, Isp- удельныи имnульс, mp- масса тоnлива и fo- время работы стуnени. 
е Оценка массы проведена экстраполяцией данных no боеголовке Mk-4. 
ж Оценки массы боеголовок и блоков разведения nриведены в книге Kenneth Freeman, 
"Lifting the Veil: The Application of Analytic Techniques of Business Strategy to the UK 
Ttident Program", London, Royal United Services Institute for Defense Studies, 1988, сноска 
175. . 
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Сипа тяжести 

Скорость 

Местная горизонталь 

Рисунок 2.1 
Угловые переменные, используемые в уравнениях (2.1)- (2.5). 

ней наблюдаются максимальные значения 
скорости нагрева на единицу площади и 

тепловой нагрузки. Во-вторых, нагрев может 

быть связан с диссипацией трением из-за 
больших градиентов скорости воздуха 
вблизи поверхности боеголовки, что nриво
дит к nовышению темлературы воздуха око

ло всей nоверхности боеголовки. Для боего
ловок с "туnоконечной" формой нагрев в 
основном определяется первым механизмом, 

а для современных стратегических боеголо
вок с "остроконечной" формой вклад дисси
пативного трения в общий нагрев довольно 
значителен. 

При типичных скоростях движения 
боеголовок в атмосфере леренос теnла к 
боеГоловке в основном обусловлен конвек
цией2 (nри более высоких скоростях будет 
возрастать роль радиационного лереноса). 

Скорость нагрева будет равна коэффици
енту теплопередачи, умноженному на раз

ность температуры между горячим возду

хом и холодной стенкой боеголовки (согла
сно закону- теплопередачи Ньютона). Эта 
закономерность выражается обычным ура
внением атмосферного нагрева:3 

dq CrpV' 
dt: -4- ( 3.1 ) 

где q - тепло, логлощенное боеголовкой в 
расчете на единицу nоверхности, и Cr - ко
эффициент поверхностного трения боего
ловки. 

При низкой nлотности атмосферы, когда " 
длина nробега молекул будет велика по 
сравнению с размерами боеголовJ<и (что про
исходит на высоте более 130 километров), 
нагрев будет связан со с'толкновениями от .. 
дельных молекул с поверхностью боего
ловки. Если молекулы nосле столкновения 

будут nолностью останавливаться, то коэф
фициент Cr в уравнении (3.1) станет равным 
2A/S, где А - лолеречное сечение боего
ловки, а S - полная nЛощадь ее nоверхности. 
В этом случае к боеголовке будет перено
ситься ровно половина всей теnловой :;тер

гни, генерируемой nри ее торможении. Хотя 

эта доля и велика по сравнению с той, ко

торая лереносится на более низких высотах, 
в абсолютном значении нагрев боеголовки 
будет невелик, nоскольку плотность ат
мосферы на таких высотах очень мала. 

На меньших вьiсотах, где nлотность 
атмосферы больше, зависимость скорости 
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о 2 4 6 8 10 

Число Маха 

Рисунок 2.2 
Зависимость коэффиuиента торможения Cd ракеты от числа Маха 

(отношения скорости ракеты к локальной скорости :звука). 

нагрева становится более сложной, пос
кольку сам коэффиuиент Cr в этом случае 
начинает зависеть от скорости и плотно

сти. 4 Более того, зависимость нагрева будет 
зависеть от того, является ли пограничный 
nоток.у боеголовки ламинарным или тур
булентным, 

В свою очередь, ламинарность или тур
булентность пограничного потока будет 
зависеть от многих факторов. Важным па
раметром является число Рейнольдса, рав

ное Nи .. - р VL/ р., где р и р. - это плотность и 
коэЦкРиuиент динамической вязкости не
во:змуQ.lенного воздуха вдали от боеголовки, 
V - скорость воздуха относительно боего
ловки, и L - характерная длина боеголовки. 
Принято считать, что переход от ламинар
ного режима обтекания к турбулентному 
nроисходит nри увеличении числа Рей
нольдса до величины порядка 5·105 . Од
нако, высокая скорость потока стабилизи
рует ламинарное течение. и при скоростях в 

1 км/сек критическое значение числа Рей-

нольдса может быть в 10 раз больше, а nри 
скоростях в 5 км/сек- в 100 раз больше. С 
другой стороны, турбулизаuия потока 
может облегчаться шероховатостями по
верхности боеголовки или наличием в по
токе мелких частиц, что может быть вызв
ано абляuией боеголовки при нагреве в ре
зультате торможения.5 

Высота перехода от ламинарного ре
жима обтекания к турбулентному зависит 
от конструкuии боеголовки и от типа тра
ектории. Для рассматриваемых в нашей ра

боте скоростей входа в атмосферу и кон
фигураuий боеголовок можно считать, что 
этот переход должен происходить на высоте 

в 20- 30 километров.6 Мы будем предпола
гать также, что переход от чисто ламинар

ного к чисто турбулентному режиму будет 
происходитьскачкообразно придостижении 
'Оnределенной высоты. Поскольку эффекты, 
связанные с изменением режима погранич

ного слоя, оказывают заметное влияние на 

разброс боеголовок по координатам, при-

___:с....._ ___ ··-·------~ 
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нимаются специальные усилия по обеспе
чению быстроты и симметрии этого пере
хода. 

Мы будем использовать следующие 
эмпирические уравнения для скорости наг

рева для высокоскоростного потока воздуха 

около плоской поверхности в зависимости 

от расстояния от ее края (в этих уравнениях 

величины х, р и V выражены в единицах 
системы СИ, а поверхностный нагрев выра

жается в Дж/м2): 7 

3.2 ) 

(ламинарный поток) 

(.!:!9:.) =3' 89·1о-• (соsф) 1,7в (sinф) 1,6. 
dt ,,. xo.z 

( 3. 3 ) 

(турбулентный поток со скоростью менее 4 
км/сек) 

( 3.4 ) 

(турбулентный поток со скоростью более 4 
км/сек). 

В этих выражениях Ф - это угол между 

поверхностью пластины и направлением 

потока вдали от нее (в нашем случае- это 

половинный угол раскрыва конуса боего
ловки}, h0 - энтальпия единицы массы воз
духа в области остановки, hw - энтальпия 
единицы массы воздуха вблизи стенки бое
головки ниже области остановки по нап
равлению потока,8 Т w - температура по
верхности в градусах Кельвина, х - рас

стояние в метрах от края пластины (в нашем 
случае, от носа боеголовки), р - плотность 

воздуха в 1'<г/м3 и V - скорость воздуха от
носительно боеголовки. 

Еще одно важное выражение опреде

ляет скорость нагрева на единицу п'оверх
ности в области остановки вблизи носовой 

части, где достигаются максимальные тем-

пературы и скорости теплопередачи: 

(!:!я.) _ 1, 83·1о-• ( 1 _ h,..) ро·•vз ( 3 .5 
dt SP fR ho 

где R - радиус носовой части в метрах. От

метим, что при уменьшении радиуса носовой 

части возрастает интенсивность нагрева В· 

области остановки. 
В наших расчетах мы будем использо

вать оценочные значения параметров для 

боеголовки Mk-5: Ф = 8,5 градуса, R а 0,04 
метра и длина боеголовки L = 1,5 метра. В 
гиперзвуковом потоке отношение hw/h0 , как 
правило, намного меньше единицы, и им 

можно nренебречь.9 Кроме того, мы будем 
nредполагать, что Т У равна температуре 

абляции, или 2 500 К. 0 Для расчета интег
ральной по площади скорости нагрева dQ/dt 
мы будем интегрировать выражения для 
ламинарной и турбулентной поверхностных 
скоростей нагрева (уравнения 3.2 - 3.4) по 
боковой поверхности боеголовки и умножим 
поверхностную скорость нагрева в области 
остановки (уравнение 3.5) на площадь по
верхности полусферы радиуса R. В резуль
тате получаются следующие выражения для 

интегральной скорости нагрева (в Дж/сек): 

( dq) = 4 4·10-бpo,svз,z ( 3 .б ) 
dt L ' 

(ламинарный поток) 

(dq) = 13 .10 -sро,вvз.з7 ( 3 , 7 ) 
dt 1"<4 , 

(турбулентный поток со скоростью менее 4 
км/сек) 

( 3. 8 ) 

(турбулентный поток со скоростью более 4 
км/сек) 

( dq) - 8, 8·1o-6po,svз 
dt SP-

( 3. 9 ) 

(нагрев носовой части). 

Полное количество тепла, переданное 

боеголовке, может быть найдено nри интег
рировании полученных выражений по всей 

траектории полета и суммированием ре

зультатов для боковой поверхности и для 
носовой части. Несмотря на то, что в обла

сти остановки поверхностная скорость наг

рева максимальна, из-за очень малой пло

щади носовой части, в 100 раз меньшей бо
ковой поверхности (0,01 и 1,2 м2), вклад 
области остановки в общий нагрев боего
ловки незначителен. В нагреве боковой по
верхности на траектории полета домини-
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рует вклад области с турбулентным режи
мом потока. Для траекторий минимальной 

энергии вклад области с ламинарным ре
жимом потока составляет от 2 до 6 процен
тов общего нагрева. Для настильных траек
торий вклад ламинарной области больше: 
при переходе к турбулентному режиму на 
высоте в 30 километров он составляет от 5 
до 10 процентов, а при переходе на высоте в 
20 километров он может достигать 20 про
центов или даже больше. 

Полное количество тепла, поглощенное 

боеголовкой, увеличивается с ростом бал
листического коэффициента в, и поэтому 
увеличение точности при больших значе
ниях этого коэффициента сопровождается 
увеличением тепловых нагрузок на боего
ловку. При увеличении величины в макси

мальное торможение и максимальная теп

лопередача достигаются на меньших высо

тах, где повышенная плотность атмосферы 

делает теплопередачу более эффективной. 
Кроме того, поток, обтекающий заостренные 
боеголовки, очень быстрыi1, и диссипация от 
трения в нем сильнее, что приводит к очень 

высоким температурам воздуха в непосред

ственной близости от боеголовки. У при
тупленных боеголовок нагрев воздуха в ос
новном обусловлен его сжатием и области 
повышенной температуры расположены на 

больших расстояниях от поверхности бое
головки.11 

Зависимость полного количества тепла, 

переданного боеголовке за время полета, от 
баллистического коэффициента в и угла 
входа в атмосферу УЕ определяется сле
дующими выражениями: 12 

( 3 .lOa ) 

(область ламинарного потока) 

( 3 .lOb) 

(область турбулентного потока). 
В этих выражениях QL - это полное ко

личество тепла, поглощенное боеголовкой в 
области ламинарного потока, Qт - та же 
величина в области турбулентного потока, а 
VE- скорость входа в атмосферу. Сравнивая 
уравнение (3.10) с результатами расчетов 
для траектории минимальной энергии и для 

настильной траектории, мы можем видеть, 

что зависимость от угла входа в атмосферу 
согласуется с зависимостью для режима 

турбулентного потока, а зависимость от 
баллистического коэффициента является 
промежуточной между режимами ламинар-

н ого и турбу лентнаго потоков. 

Оценка ТО.fОl\ИНЬI теплозащиrного пок
рытия боеголовки. Рассмотрим полупро
странство, заполненное веществом с темпе

ратурой Ti и ограниченное плоскостью х .. О. 
Если в момент времени t • О температура 

граничной поверхности мгновенно перехо

дит к значению Та, то распределение тем
пературы внутри полупространства будет 
определяться выражением: lЗ 

erf( ( з .11 ) 

в котором erf- это функция ошибок, х - рас
стояние до граничной поверхности, t- время 

с момента изменения температуры гранич

ной поверхности, а k/(cpp), k - коэффи
циент теплопроводности, ср- удельная теп

лоемкость и р - плотность вещества. Из 

уравнения (3.11) следует, что расстояние от 
границы, на котором будет наблюдаться 
определенная температура, пропорцио

нально квадратному корню из времени, и, 

следовательно, толщина тепловой защиты, 

которая необходима для поддержания ос
новной конструкции боеголовки при задан
ной температуре, также будет пропорцио
нальна t 112. 

Уравнение (3.11) можно использовать 
для оценки толщины тепловой защиты бое
головок с дальностью полета по траектории 

с минимальной энергией в 7 - 11 тысяч ки
лометров. Носовые части боеголовок, у ко

торых плотность потока теплопередачи мак

симальна, обычно изготавливают из угле
родных композиционных материалов, обла
дающих высокой прочностью и большой теп
лотой сублимации. Применение таких ма
териалов в абляционных покрытиях боковой 
поверхности боеголовок нецелесообразно, 
потому что высокая температура их абля
ции (около 3900 К) приведет к увеличению 
количества тепла, передаваемого внутрь 

боеголовки. Мы предположим, что абля
ционное покрытие боковой поверхности 
изготовлено из материала типа фенольных 
стеклопластиков с пониженной температу

рой абляции. Кроме того, мы будем считать, 
что между абляционным покрытием и внут
ренней конструкцией боеголовки располо
жен слой теплоизолирующего материала. 

Используя значения характеристик14 

фенольнаго стеклопластика (р = 1650 кг/м3, 
k = 1 Вт/м·К, Ср = 2000 Дж/кг·К) и тепло-
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изолирующего материала (р ~ 560 кг/м3 , k = 

0,2 Вт/м·К, ср = 1100 Дж/кг·К), можно по
лучить, что значение коэффициента тепло
вой диффузии а в обеих случаях приблизи
тельна равно 3·10-7 м2/сек. Предполагая, 
что температура абляции будет равна 2500 
К и начальная температура боеголовки- 300 
К, мы получим из уравнения (3.11), что для 
ограничения температуры внутgенней кон

струкции величиной в 400 К1 за период 
времени нагрева в 20 - 30 секунд при даль
ности полета по траектории с минимальной 

энергией в 7 - 11 тысяч километров потре
буется общая толщина теплозащитного пок
рытия в 7 - 9 миллиметров. 16 Для настиль
ных траекторий длительность нагрева и тре

буемая толщина теплозащитного покрытия 
увеличатся. Для рассматриваемых нас

тильных траекторий (см. табл. 2 в основном 
тексте) может потребоваться толщина теп
лозащитного покрытия от 15 до 40 милли
метров. 

Примечания и ссылки к Приложению 3 

1. Это значение температуры было рас
считано при помощи уравнений из 

книги Frank j. Regan, "Re-Entry Yehicle 
Dynamics", New York, American lnsti
tute of Aeronautics and Astronautics, 
1984, р. 135. 

2. Реальным механизмом теплопередачи 

на поверхности боеголовки является 
теплопроводность между воздухом и 

веществом боеголовки, что оправды
вает применение закона Ньютона. На

грев считается конвективным, посколь

ку обеспечивающий теплопереда чу гра
диент температуры определяется воз

душным течением обтекания боего
ловки. См., например, j.P. Holman, "Heat 
Transfer", 3rd edition, New York, Mc
Graw-Hill, 1972, р. 10. 

3. См., например, В.Р. Blasingame, "Astro
nautics", New York, McGraw-Hill, 1964, 
р. 208, и ссылку 1, стр. 136. Коэффи
циент теплопередачи заменен на коэф
фициент поверхностного трения сог

ласно так называемой "аналогии Рей
нольдса" между передачей тепла и пе
редачей импульса (т.е. трением). 

4. john D. Anderson, "Hypersonic and High 
Temperature Gas Dynamics", New York, 
McGraw-Rill, 1989, рр. 286- 287; Char
les Е. jobe, "Prediction and Yerification 
of Aerodynamic Drag, Part 1: Prediction", 
in Eugene Е. Covert, ed., "Thrust and 
Drag", New York, American lnstitute for 
Asrtonautics and Aeronautics, 1985, р. 
121. 

5. Факторы, влияющие на переход от од-

н ого режима к другому, обсуждаются в 
книге john D. Anderson из ссылки 4, стр. 
273-280. 

б. В работе Palmer, Pet tus, Larmour ( ссыл
ка основного текста, стр. 11) отмеча
ется, что область перехода находится 
на высоте от 15 до 30 километров. В 
работе Burns (ссылка основного текста, 
стр. 3 - 58) указывается, что переход 
начинается на высоте от 21 до 30 ки
лометров и происходит довольно быс
тро. В работе King (ссылка основного 
текста, стр. 240) отмечается, что пе
реход начинается на высоте 28 кило
метров и заканчивается на высоте 20 
километров. В работе Liepman (ссылка 
основного текста, стр. YII) указано, что 
при использовании современных мате

риалов и конструкций носовой части 

боеголовки неоднократно достигалась 
высота перехода в 14 километров. 

7. См. книгу john D. Anderson из ссылки 4, 
стр. 291. Аналогичные уравнения при
ведены в работе j.R. Sellars, "Reentry 
and Recovery", in Howard S. Seifert and 
Kenneth Brown, "Ballistic Missile and 
Space Yehicle Systems", New York, john 
Wiley and Sons, 1961, р. 452. 

8. Термодинамическая величина энталь

пии, или тепловой функции, определя
ется как Е+ РУ, гдеЕ-внутренняя эне

ргия, Р - давление и У - объем. В тер
мически изолированной системе из за

кона сохранения энергии следует, что 

разность энтальпии в двух точках по

тока будет,равна разности кинетиче
ской энергии двух локальных элементов 

жидкости, или, в нашем случае, газа; см. 

ссылку 3, стр. 206. Поскольку в точке 
остановки относительная скорость газа 

и боеголовки равна нулю, то разность 

энтальпий h0 - hw ~ uw 2/2, где uw - ско
рость обтекания боеголовки (отметим, 
что энтальпия рассчитывается на еди

ницу массы). 
9. См. книгу john D. Anderson из ссылки 4, 

стр. 289. 
10. Эта температура характерна для аб

ляционных материалов типа феналь
нога стеклопластика. См. работу Steven 
С. Gonzales, "Aerodynamic Heating on а 
Blunt-Cone Reentry Yehicle", Albuquer
que, New Mexico, Sandia Report, 1980, 
NTIS, SAND80-2794C, р. 24. 

11. Robert С. Duncan, "Dynamics of Atmos
pheric Entry", New York, McGraw-Hill, 
1962, р. 118; "Space Haцdbook", eds., 
C.D. Cochran, D.M. Gorman, j.D. Du
moulin, Maxwell Air Force Base, Alab
ama, Air University Press, 1985, рр. 8-
9; книга john D. Anderson в ссылке 4, 
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стр. 16. 
12. См. работу ].R. Sellars в ссылке 7, стр. 

453. 
13. См. ссылку 2, стр. 88. 
14. См. ссылку 10, стр. 17 - 19, и книгу 

Lewis Н. Abraham, "Structural Design of 
Missiles and Spacecrafts", New York, 
McGraw-Hill, 1962, рр. 253, 327 - 328. 

15. Температура плавления алюминия сос

тавляет около 930 К, так что приве
деиная оценка является консерватив

ной. Если допустить нагрев констукции 
боеголовки до температуры в 700 К, то 
потребуется теплозащитное покрытие 
толщиной в 4 - б миллиметров. 

16. Следует отметить, что моделях тепло- . 
передачи в ссылке 10 принималось, что 
толщина абляционного покрытия из 
фенольнаго стеклопластика равнялась 
7 миллиметрам, толщина слоя тепло
изоляции - 5 миллиметрам, а толщина 
алюминиевого кожуха боеголовки - 2,5 
миллиметрам (см. стр. 12). Это может 
показывать на то, что, как и следовало 

ожидать, тощцина слоя теплоизоляции 

на реальных боеголовоках больше, чем 
это требуется из расчетов. 

ПРИЛОЖЕНИЕ 4 

ОШИБКИ НАВЕДЕНИЯ И УПРАВЛЕНИЯ 

Ниже рассматриваются наши расчеты 

дисперсии конечных точек траекторий в 

зависимости от вариаций шести компонент 
координат и скоростей боеголовки в момент 
отделения от блока разведения (иначе го
воря, в начале баллистического участка 
траектории; мы предполагаем, что ось бое
головки совпадает с направлением ее ско

рости). 
Дисперсии конечных точек траектории 

обычно выражаются через коэффициенты 
ошибок, которые определяют чувствитель
ность дальности или поперечного отклоне

ния от вариаций параметров в начале бал
листического участка. Коэффициенты оши
бок для траекторий свободного полета в ва
кууме были рассчитаны а работе Уилона;1 

несмотря на то, что в этих вычислениях не 

учитывалось влияние атмосферы, резуль
таты наших численных расчетов показы

вают, что учет влияния атмосферы мало 
влияет на значения коэффициентов ошибок. 

При расчетах в плоскости траектории 

более удобно использовать коэффициенты 
ошибок для вертикальной и горизонтальной 
составляющих конечной скорости Уу и Ун, 
а не для величины и направления скорости 

Уь и УЬ• как это было сделано Уилоном. 
, Матрица преобразования между этими на б о-

рами переменных представляется уравне.;. 

ниями: 

дR cosy ь дR . дR ( 4 • 1 ) 
-д ----ду +ю.nyь--

Vv ~ ь д~ 

где R -это дальность, Уь = arctg (Уу/Ун) и 
Уь (Vy2 + Ун2) 112. При малых значениях 
углов Уь коэффициенты ошибок сильно за
висят от высоты окончания активного уча

стка hь, и поэтому nри расчете коэффици
ентов ошибок для настильных траекторий 
величину hь нельзя полагать равной нулю. 

Коэффициенты ошибок по компонентам 
скорости входа на баллистический участок 
траектории определяются выражениями: 

где 

дR = ( Лsin'I'cosyь ) R 0 

дVv sin'I'-Лcosyьsin(yь+'I') Vь 

( 4. 3 ) 

дR _ ( 2 (1-cos':l') /cosyь-Лзin'I'sinyь R. -- )-
дVн sin'I' -Лсозуьзin <Уь+'I') Vь 

дСR 
дV, 

( 4.4 ) 

R., 

СОSУь Vь 

( 4.6 ) 

( 4. 5 ) 

В этих выражениях CR - поперечное откло
нение, Vt- компонента скорости, перпенди
кулярная опорной плоскости, Re - радиус 

Земли и 'I' = R/Re- угол дальности. Для тра
екторий минимальной энергии, где угол Уь 

не мал, высоту hь можно положить равной 
нулю, и уравнения (4.3) и (4.4) могут быть 
упрощены: 
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дR 
( дV ) hь•О 

v 

sin'l' R., 
sinrь Vь 

( 4. 7 ) 

Коэффициенты ошибок относительно 
координат точки окончания активного уча

стка приблизительно равны единице. Для 
межконтинентальных баллисти~!lеских ракет 
и для ракет на подводных лодках типа "Тра
йдент-П" эти ошибки невелики и мы будем 
пренебрегать их вкладом в обi.,Цую ошибку. 

Для расчета ошибок конечных точек 
траекторий при помощи полученных урав

нений мы должны оценить неопределенности 

составляющих скорости входа на баллис
тический участок и умножить их на коэф

фициенты ошибки. Для оценки неопреде
ленности составляющих скорости мы про

ведем обратный расчет, предположив, что 
ошибки вертикальной и горизонтальной сос
тавляюi.,ЦИХ скорости равны, и что они соот

ветствуют известной ошибке для траекто
рии с минимальной энергией при дальности 

в 7 400 километров ( 11 О метров, см. табл. 3 
основного текста). Мы предполагаем также, 
что ошибки складываются квадратично. 
Такое вычисление показывает, чтq: · 

бУу = бУн 0,03 м/сек ( 4.9) 

Полученные величины использовались вме

сте с коэффициентами ошибок из уравнений 
( 4.3) и ( 4.4) для расчета составляюi.,Цих оши
бки конечной точки траектории у настиль
ных траекторий (опять же для квадратич

ного складывания ошибок от вертикальной и 
горизонтальной составляюi.,Цих). 

Аналогичным образом расечитывались 
и ошибки для поперечного отклонения. Как 
и ожидалось, ошибка поперечной скорости 
оказалась сравнимой с ошибками скорости в 
плоскости расчетной траектории. 

Мы отметим также, что приведеиные в 
уравнении (4.9) значения ошибок скоростей 
соответствуют ошибке в угле rь порядка 
одной секунды дуги (5 микрорадиан}. Тот же 
вывод следует из определения неточиости в 

угловом отклонении от расчетной плоскости 

по значению дисперсии поперечного откло

нения из табл. 3 основного текста.2 

Примечанин и ссылки к Приложению 4 · 

1. A.D. Wheeloп, journal of the American 
Rocket Society, December 1959, р. 915. 
Автор этой статьи отсчитывал угол у 

от вертикали, а не от горизонтали, как 

это делаем мы. Отметим также, что в 

уравнении без номера, находяi.,Цемся 
между уравнениями (24) и (25), в по
следнем слагаемом числителя пропу

щен коэффициент 2. 
2. Эта величина согласуется с ошибками 

системы управления по углу, приее

денными в работе S.F. Rounds, G. Mar
mar, "Stellar Inertial Guidance Capabl
lities for Advanced ICBM", AIAA Gui
dance and Control. Conference, 1983, р. 
849. 

ПРИЛОЖЕНИЕ 5 

РАСЧЕТ ДИСПЕРСИИ ТРАЕКТОРИЙ 
НА КОНЕЧНОМ УЧАСТКЕ 

В этом приложении мь1 детально обсу
дим наши расчеты составляющих дисперсии 

конечных точек траекторий, обусловленных 
ветром, вариациями плотности атмосферы и 
баллистического коэффициента и вариа
циями nодъемной силы. Результаты этих 
расчетов приведеныв табл. 4 основного тек
ста. 

Дисперсияиз-за влияния: вариаций пло
тности атмосферы. На 45-м градусе север
ной широты над территорией США средне
квадратичное отклонение сезонных вариа

ций плотности атмосферы от среднегодо
вого значения составляют от 2 до 5 про
центов на высотах ниже 30 километров до 
примерно 10 процентов н~ больших высо
тах.1 Мы рассчитали дисперсию конечных 
точек траекторий, связанную с вариациями 

плотности атмосферы относительно задан
ного среднего высотного профиля. Несмотря 

на то, что реальные вариации плотности 

атмосферы на конечном участке могут ме
няться с высотой, их резу льтируюi.,Цее вли

яние можно аnпроксимировать "баллисти
ческой вариацией плотности", которая оп
ределяется как постоянное nропорциональ

ное среднемупрофилю изменение nлотности 
атмосферы, которое приводит к такому же 
значению дисперсии, как и реальная вариа

ция плотности. Поскольку наибольшее влия
ние на дисперсию оказывают сравнительно 

малые высоть1, от 5 до 20 километров, ре
зультаты, приведеиные в табл. 4 основного 
текста, соответствуют баллистической ва
риации плотности в 2,5 процента над тер
риториями США и СНГ. 2 Мы рассчитывали 
дисперсию, изменяя плотность атмосферы в 

нашей компьютерной модели на 2,5 nроцента 
от профиля стандартной атмосферы и оп
ределяя изменение дальности. Поскольку 

сила торможения, действующая на боего
ловку, пропорциональна плотности, дис-
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персия зависит от величины баллистической 
вариацииплотностилинейно.Вариациипло

тности не приводят к дисперсии попереч

ного отклонения. 

Стандартное отклонение скорости 

ветра от среднего значения сравнимо с 

самим средним значением и максимально в 

области постоянных ветров на высотах от 7 
до 15 километров. Значения стандартных 
отклонений над территорией США и СНГ 
примерно равны 1 О - 20 метрам в секунду 
летом, а зимой они увеличиваются на 30 -
50 nроцентов. 3 Для расчета дисnерсии, вы
званной реальной вариацией скорости ветра, 

мы исnользовали так называемый "балли
стический ветер", скорость которого nос
тоянна по высоте, и который nриводит к 
такой же дисnерсии, как и реальный nро

филь скорости ветра. Результаты, nриве
деиные в табл. 4 основного текста, соот
ветствуют "баллистическому ветру" в 10 
м/сек, которое характерно для интервала 
широт от 4q с.ш. до 50 с.ш.4 Мы nредпола
гаем также, что в любой точке траектории 
скорость ветра направлена по горизонтали. 

Как мы увидим из приведеиных ниже урав-

нений,величинадисперсиипропорциональна 
скорости "баллистического ветра". 

Для оценки дисnерсии дальности и по
перечного смеJ.Цения из-за влияния ветра мы 

будем исnользовать модифицированные 
уравнения из Приложения 2. Сила аэродина
мического торможения боеголовки наnра
влена nротив вектора ее скорости в системе 

координат, связанной с невозмуJ.Ценным воз

духом, и при наличии ветра она становится 

нелараллельной скорости боеголовки в сис
теме отсчета, связанной с Землей (см. рис. 

5.1). Поэтому влияние ветра nриведет к nо
явлению составляюJ.Цих доnолнительной 

силы, наnравленных как параллельно, так и 

лерлендику лярно скорости боеголовки в 
системе координат, связанной с Землей. При 

расчете дисnерсии дальности мы nредпола

гаем, что скорость ветра W лежит в nлос
кости траектории боеголовки, и ее положи
тельное наnравление совпадает с горизон

тальнойсоставляющей скорости боеголовки. 
Угол между скоростями ветра и боеголовки 
обозначается через у (см. рис. 5.1). Сила 
торможения боеголовки в системе отсчета, 
связанной с невозмущенным воздухом, 

Местная горизонталь 

v(o) 

w 

Рисунок 5.1 
На этом рисунке поясняется возникновение подъемной силы, действуюJ.Цей на боеголовку при 

наличии ветра. Здесь у(е)- это скорость боеголовки в системе координат, связанной с Землей, 
а у(а) -скорость боеголовки в системе координат, связанной с неподвижным воздухом. Сила 
торможения FD направлена против скорости боеголовки .в.системе координат, связанной с 
воздухом. В системе координат, связанной с Землей, сила сопротивления может быть разделена 

на две составляю!.J!ИХ (параллельную и nерпендикулярную скорости боеголовки): Ft .. FDsinф и 
F Р = F Dcosф, которые будут соответствовать nодъемной силе и силе торможения. В приближении 
первого порядка по скорости ветра W можно считать, что sinФ • Wsiny/y(a) и соsф .. 1. Подстав
ляя эти выражения в формулу (5.1), можно получить выражения (5.2) и (5.3). 
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равна: 

" С ,;Ар [ ( V") 2 -2 V"Wcosy] 
2 

( 5.1 ) 

Исnользуя рис. 5.1, можно локазать, что в 
nервом порядке по скорости ветра W влия
ние ветра можно оnисать, добавляя в урав
нение 2.1 слагаемое: 

( ~~} wind = С~А VWcosy ( 5. 2 ) 

а в уравнение 2.2 - слагаемое: 

~ 
dt 

CdpA Wsiny 
2m 

( 5. 3 ) 

Для расчета дисnерсии лолеречного 

смещения мы nредnоложим, что скорость 

ветра W лерлендикулярна nлоскости тра
ектории. Мы обозначаем через е угловое 
отклонение скорости ветра от nлоскости 

невозмущенной траектории. Уравнение для 

расчета е имеет следующий вид: -

d8 
dt 

CdpAW 
2m 

( 5. 4 } 

а комnонента скорости боеголовки, nерnен
дикулярная к nлоскости невозмущенной 

траектории, равна 

( 5. 5 ) 

Полеречное смещение определялось интег
рированием nерnендикулярной комnоненты 

скорости V t вдоль траектории. 
Дисперсия из-за вариаций баллисти

ческого коэффициента. Мы рассчитывали 
дисnерсию из-за вариаций баллистического 
коэффициента в, предполагая, что средне
квадратичное отклонение этой величины от 

среднего значения составляет 3 лроцента,5 
и сравнивая результат расчета дальности с 

невозмущенньrм значением. Дисnерсия да

льностиnролорциональнасреднеквадратич

ному отклонению величины в. Эти вариации 
не nриводят к дисперсии лоnеречного сме
щения. Асимметричная абляция, которая 
может nривести к лолеречному смещению, 

отнесена нами к эффектам nодъемной силы. 
Дисперсия из-за эффектов подъемной 

силы. Поскольку в нашей комnьютерной мо-

дели влияние nодъемной силы не учитыва

ется,мырассмотримздесьзависимостьэтой 

составляющей дисперсии от угла входа в 

атмосферу и оценим вклад этой состав
ляющейдля настильных траекторий, экстра

nолируя соответствующим образом извест
ную дисnерсию для траекторий с мини

мальной энергией. Этот метод может при

вести к недооценке этой составляю~,~,&ей, по
скольку на настильных траекториях могут 

nроявиться новые эффекты, влияние кото
рых не столь существенно на траекториях с 

минимальной энергией. 6 · . 

Мы nредnоложим, что для траектории с 

минимальной энергией с дальностью в 7 400 
километров дисnерсия, связанная с конеч

ным участком траектории, составляет· 70 
метров по дальности и 50 метров по nоnе
речному смещению (см. табл. 3 основного 
текста). Исnользуя nриведеиные в табл. 4 
результаты расчетов для дисnерсии даль

ности от вариаций плотности атмосферы, 
влияния ветра и вариаций баллистического 
коэффициента, соответственно равные б, 24 
и 7 метрам, мы nолучаем, что вклад в дис
nерсию по дальности от эффектов nодъем
ной силы должен быть равен 65 метрам (для 
траектории минимальной энергии с даль~ 

ностью 7 400 километров и независимых ош
ибок, складывающихся квадратично). Ана
логично можно nолучить, что дисnерсия 

nоnеречного смещения от эффектов nодъ
емной силы для той же траектории равна 44 
метрам. 

Зависимость дисnерсии от эффектов 
nодъемной сияы от угла входа в атмосферу 
оnределяетсялринятоймодельюотклонения 

траектории nри воздействии nодъемной 

силы в зависимости от метода усреднения 

по вращению боеголовки: 
1.) модель однократного мгновенного 

воздействия; 

2.) модель nоследовательности мгно
венных воздействий; 

3.) модель неnрерывного отклонения в 
заданной области высот. . 
В каждом случае для nолучения nриблизи
тельных оценок мы будем nредnолагать, что 
на конечном участке траектории скорость 

боеголовки и угол входа nримерно nосто
янны. 

1. Сначала мы предnоложим, что сум
марное воздействие nодъемной силы nри

ведет к небольшому мгновенному изменению 
~У угла у между траекторией и местной 
горизонталью, когда боеголовка находится 
на высоте h. Эта модель nрименима в тех 
случаях, когда подъемная сила будет дей
ствовать в течение короткого времени. При 
движении по nрямой линии неваэмущенная 

боеголовка nройдет расстояние: 
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R h·ccgly 1 ( 5. 6 ) 

а возмущенная боеголовка - расстояние: 

R + t.R = h·ccg( IY 1-t.y) ( 5. 7 ) 

Искщочая nродольное смещение R из этого 
уравнения, мы можем nолучить выражение 

для изменения дальности t.R в nервом nо
рядке по изменению угла :у: 

5. в ) 

Аналогично, nодъемная сила, действующая 

nерnенhику лярно nлоскости невозмущен

ной траектории, и nриводящая к небольшому 
мгновенному nоnеречному угловому откло

нению от nлоскости t.e, вызывающему_nо
nеречное смещение: 

t:.CR 
ье 

siny ( 5. 9 ) 

2. Если на конечном участке nроисхо
дит несколько таких скачкообразных изме
нений, то nолная дисnерсия будет оnреде
ляться суммой векторов смещений от каж

дого из таких изменений, и nроцесс в целом 

• можно рассматривать как случайное блуж
дание. Д.r.я такого nроцесса nолное смеще
ние в результате N отдельных шагов будет 
nроnорционально N112·, умноженному на 
смещение на каждом отдельном шаге, кото

рое будет оnределяться уравнениями (5.8) и 
(5.9). Если число скачков изменения nро
nорционально длине nути на конченом уча

стке, равном h0/sin( у), где h0 - высота на
чала активного участка, то зависимость дис

nерсии даЛьности и nоnеречного смещения 
от угла входа в атмосферу у будет соот
ветственно nроnорциональн<f (1/sin( у) )2 ·5 и 
(1/sin(y))l.S. 

3. С другой стороны, мы можем nред
nоложить, что nод,.емная сил<} действует в 

nостоянном наnравлении в интервале высот 

движения боеголовки t.h. Поскольку боего
ловка вращается, было бы физически неоn
равданно считать, что nодъемная сила б у дет 
оставаться nостоянной на nротяжении дли

тельного nромежутка времени. Тем не ме

нее, такую модель можно исnользовать, 

вводя в нее nонятие так называемой "бал
листической nодъемной силы", аналогичной 
обсуждавшимся ранее "баллистическому 
ветру" и "баллистической вариации nлот
ности". "Баллистическая nодъемная сила" 
мо~ет быть оnределена как nостоянно дей
ствующая на конечном участке nодъемная 

сила, действие которой nриведет к такой же 

дисnерсии, как реальная nодъемная сила, 

действующая на конечном участке траек

тории. В этом случае мы для nростоты nре

дnоложим, что угловое смещение t.y nро
nорционально t. t: 

t.y ""t.c ( 5.10 ) 

где t:. t связано с интервалом высоты соот
ношением: 

t.h = t.t V siny (5.11) 

в котором У - скорость боеголовки. Под
ставляя уравнения (5.10) и (5.11) в уравне
ние (5.8), мы можем nолучить выражение 
для дисnерсии no дальности: 

( 5.12 

в котором С1 - это постоянный коэффи

циент. Аналогичное выражение для диспер-; 

сии nо nоnеречному смещению с nостоянной 

С2 имеет вид: 

!J.CR = ( 5 .13 ) 

Таким образом, мы оценили, что зави
симость дисnерсии от эффектов подъемной 
силы от угла входа в атмосферу у должна 
быть расnоложена между зависимостями 
уравнений (5.8) и (5.9), с одной стороны, и 
уравнений (5.12) и (5.13), с другой. Оба со
ответствующихзначения nриводятся в табл. 
4 основного текста? Если любой из эффек
тов nодъемной силы nриведет к зависимости 

дисnерсии no дальности и no nоnеречному 
смещению, изменяющимdя в зависимости от 
угла входа в атмосферу как (1/sin(y))3 и 
(1/sin(y)}2 соответственно, то вклад этого 
эффекта в общую дисnерсию от эффектов 
nодъемной силы будет доминировать, и nо
этому максимальное из nриведеиных в табл. 
4 основного текста значений будет более 
близким к действительности. 

Чувствительность результатов расче

тов к сделанным предnоложениям. В этом 

· разделе мы оnределим зависимость наших 
оценок дисnерсии настильных траекторий от 

принимаемых значений баллистического 
ветра, вариации баллистического коэффи
циента в, баллистической вариации nлотно
сти, дисnерсии траекторий с минимальной 

энергии ракеты "Трайдент-11", и углов входа 
на настильных траекториях и на траектори

ях с минимальной энергией. Предполагая, 
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что эти шесть nеременных являются незави

симыми, мы nолучим следующее выражение 

для квадратичной дисnерсии настильных 

траекторий в зависимости от ошибок в оцен
ке Шести указанных nеременных:8 

д6.R 2 
а2 ; а2 ( ___!!I) 

ARur W дW 
2 ( д6.Rот 2 

+ 0 АР~) + 

( 5.14 ) 

где t.R0т- дисnерсия дальности на настиль

ной траектории, W - скорость баллистиче
ского ветра, 6.В- вариация баллистического 
коэффициента, t.RмET - ошибки дальности 
на траектории с минимальной энергией на 

конечном участке, 6.Уот и 6.УМЕТ - углы 

входа в атмосферу для настильных траекто
рий и для траекторий с минимальной энер

гией. 

Исnользуя результаты nроведеиных 

ранее вычислений для рас1:1ета частных nро

изводных, мы nолучаем следующее выраже

ние: 

( 5.15 ) 

в котором t.Roт,W• t.Roт,p• t.R0т,p• 
t.RмEт,w t.RмЕт,р и t.Roт,p - дисnерсии 
дальности на настильных траекториях и на 

траекториях с минимальной энергией, соо

тветственно связанные с влиянием ветра, 

вариациями баллистического коэффициента 
и с вариациями nлотности, а функция f, экс
траnолирующая влияние nодъемной силы с 

траекторий минимальной энергии на на

стильнБiе траектории, оnределяется выра

жением: 

( 5.16 ) 

в котором nоказатель стеnени n может ле
жать в nределах от 2 до З. Аналитическое 
выражение является довольно nростым, nо

скольку дисnерсии дальности зависят от 

независимых переменных линейно. 

Аналоrnчные уравнения могут быть 
nолучены и для ошибок поnеречного смеJЦе
ния. 

Если мы nредположим, что относитель

ные ошибки переменных состав.[Jяют 10 про
центов, а неоnределенности в утлах входа в 

атмосферу равны 0,5°, то относительные 
ошибки в оnределении дисперсии настиль
ных траекторий ракет "Трайдент-IJ". с nол
ной нагрузкой nри n = З составят 15 - 20 
nроцентов по дальности и 10- 15 nроцентов 
по nоnеречному смещению. Для недогружен

ной ракеты и траекторий с большими скоро
стями ошибки могут увеличиться до 25 nро
центов по дальности и 20 nроцентов по nо
nеречному смещению. При n = 2 ошибки бу
дут значительно меньше, от 6 до 8 nроцен
тов. 

Примечания и ссылки к Приложению 5 

1. Shea L. Valley, ed., "Handbook of Geo
physics and Space Environments", Cam
bridge, Massachusetts, Air Force Re
search Laboratories, 1965, рр. З-29. 
Кроме того, результаты дополнитель

ного статистиЧеского анализа послед

них метеорологических данных были 
nредставлены Деннисом А. Кейзером из 

Национального метеорологического 

центра, Национальной администрации 

океанов и атмосферы США. Мы nола

гали, что такие же значения характе

ризуют вариации nлотности атмосферы 

над территорией СНГ. 

2. Эти оценки согласуются с данными по 

баллистической вариации nлотности, 
nриведеиными в работе Doreen Н. Da
nials, "Ballistic Correlation Attitudes for 
Reentry Winds and Nonstandard Air 
Densities", Dahlgren, Virginia, US Naval 
Weapons Laboratory, April 1965, NTIS, 
AD-614-910, р. 9. 

З. См. ссылку 1, стр. 4-46. Данные по ха
рактеристикам ветра были сообJЦены 
также Деннисом А. Кейзером из На

ционального метеорологического цен

тра, Национальной администрации оке

анов и атмосферы США. 
4. Эта величина оnределена дял балли

стической вариации ветра из ссылки 2, 
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стр. 7. 
5. В работе Liepman (ссылка 18 основного 

текста) на стр. 30 отмечается, что ра
зумный верхний предел вариаций в сос

тавляет 3 процента. См. также работу 
Burns (ссылка 18 основного текста) на 
стр. 3-35. 

б. Работа Glover, Hagan (ссылка 20 основ
ного текста), стр. 166. 

7. В работе Burns (ссылка 18 основного 
текста) на,стр. 3-62, 3-79 для расчета 
дисперсии, обусловленной эффектами 

подстройки крена, использовалась мо

дель (1), а в работе Liepman (ссылка 18 
основного текста) на стр: 13 модель (3) 
применялась для расчета максимальной 

(а не среднестатистической) дальности 
и дисперсии, связанной с влиянием аси

мметричных эффектов от изменения 
режима течения в поrраничном слое. 

8. См .• например, работу Philip Р. Beving
ton, "Data Reduction and Error Analysis 
for the Physical Sciences", New York, 
McGraw-HШ. 1969, р. 60. 
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