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Глава 2

Проjектовање ракете и њена
почетна маса

Проjектовање jе свеукупност већег броjа активности као што су: разрада концеп-
циjе, прорачуни, цртежи и писана документациjа, коjа у потпуности дефинише
сце параметре функциjе система, односно дефинише геометриjу, кинематику, ди-
намику, чврстоћу, материjале, вероватноћу погађања и уништења циља, контролу
квалитета и др., ради реализациjе постављених тактичко-техничких захтева (ТТЗ)
и економичности решења. Кроз оваj процес врше се разна испитивања: лабо-
раториjска (испитивања карактеристика материjала, испитивања модела, макета,
ракетних мотора, боjних глава, система вођења и управљања и др.) и полигон-
ска испитивања (гађање у поjединим подфазама развоjа, испитивање деjства на
циљ, испитивање упаљача, испитивање параметара лета ракете, утицаjа екстремних
климо-механичких услова употребе, ветра итд.). Упоредо се врши припрема про-
изводње и обавља производња: модела, пробних комада, прототипа, прототипских
партиjа да би се дефинитивном израдом документациjе за сериjску производњу,
технолошке документациjе, израдом свих врста алата и постављањем производних
линиjа стигло до сериjске производње. Често се поставља питање границе између
научно-истраживачког или развоjног проjектовања и стандардног проjектовања.
Та граница се може дефинисати следећим ставом: све док нека активност следи
рутински модел, то ниjе научно-истраживачка делатност, уколико она одступа од
рутинских поступака и отвара нова подручjа и нова решења треба jе класифико-
вати као истраживање или развоj. Проjектовање ракетних система, коjе има за
циљ побољшање карактеристика у односу на постоjећа решења, ниjе рутински по-
сао и ниjе стандардно проjектовање већ спада у научно-истраживачко или развоjно
проjектовање. У даљем излагању даће се општи обрасци, релациjе и поступци за
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развоjно проjектовање, конструисање и испитивање ракетних система као наставак
већ датих решења, а на бази до сада познатих знања, присутних у отвореноj ли-
тератури. Сваки задатак развоjног проjектовања новог ракетног система тражиће
поред овога и нека нова знања и решења.

Према томе, развоjно проjектовање у општем значењу за средства воjне технике jе
укупни стваралачки процес од дефинисања потреба корисника- тактичког носиоца
кроз тактичко-техничке захтеве (ТТЗ), кроз развоj система или средстава до њи-
ховог уласка у сериjску производњу. То jе развоjни процес базиран на познатим
знањима из многих области, коjе улазе у оваj процес, као и коришћењем нових
знања и достигнућа добиjених кроз сопствени научно-истраживачки рад. Оваj ра-
звоj треба да задовољи постављене ТТЗ уз минимум финансиjских средстава и
времена развоjа. С обзиром на савремену брзу поjаву нових техничких достигнућа,
средство коjе би дуго времена било у развоjном проjектовању могло би на краjу
развоjа да буде застарело по неким своjим особинама.

Проjектовање се може у основи поделити у три фазе:

1. Опште проjектовање,
2. Конструисање и
3. Испитивање ракетних система или њихових компоненти.

Проjектовање ракете почиње избором опште конструктивне шеме, ракетног горива
и материjала за основне склопове конструкциjе. Пре него што се пређе на разраду
идеjног решења ракете у целини потребно jе макар приближно одредити масене,
габаритне и погонске карактеристике ракете. Приближни прорачун ових каракте-
ристика на почетноj етапи развоjног проjектовања назива се опште развоjно про-
jектовање или балистичко проjектовање.

Циљ прелиминарног проjектовања jе одређивање основних конструктивних параме-
тара оптималног модела, коjи треба да оствари задати домет, при задатом корисном
терету са задатом брзином лета и одабраним карактеристикама ракетног горива и
материjала, у циљу добиjања наjмање почетне масе ракете.

Минимална маса и габарити снижаваjу утрошак горива и материjала и умањуjу тро-
шкове израде конструкциjе. Мање масе и габарити ракете поjедностављуjу њену
експлоатациjу и повећаваjу маневарску способност целог ракетног система коjи воj-
ска користи и организуjе. Са друге стране минимална стартна маса ракете за задате
остале jеднаке услове (домет, корисни терет, тачност система и др.) значи и мини-
малне трошкове извршења борбеног задатка.
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У овоj фази проjекта ниjе неопходно узимати у обзир све утицаjне параметре, већ
само основне показатеље. Методи општег проjектовања проjектовања треба да су
jедноставни да би обезбедили могућност анализе утицаjа наjважниjих конструктив-
них параметара на карактеристике ракете.

Код воjних ракета полази се од тактичко-техничких захтева корисника, где у првом
реду треба да су задати:

1. Домет ракете (минимални и максимални),
2. Маса боjне главе или параметри деjства на циљ,
3. Дозвољено вероватно одступање поготка или растурање поготка (прецизност
и тачност гађања) или вероватноћа погађања циља што се за вођене ракете
наjчешће користи.

Корисник задаjе такође и ниво поузданости, диапазон температурне употребе, от-
порност на ометање, услове експлоатациjе, транспорта и складиштења, борбено ко-
ришћење ракета и др.

У овоj фази проjекта разрешаваjу се наjчешће следећи општи параметри:

1. пречник ракете (калибар даље у тексту),
2. дужина тела мотора,
3. дужина млазничког блока,
4. пречник критичног пресека млазника,
5. пречник излазног пресека млазника,
6. дужина одсека вођења и управљања,
7. пречник боjне главе уобичаjено jеднак калибру,
8. дужина боjне главе,
9. масу система вођења и управљања,

10. масу ракетног горива и
11. минималну стартну масу ракете.

Да би се добили габарити и димензиjе ракете потребно jе одредити првенствено
конструктивне параметре ракетног мотора као што су:

1. масени проток продуката сагоревања,
2. масу горива,
3. притиска саоревања у ракетном мотору,
4. притиска околине,
5. време рада ракетног мотора.
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Сви наведени параметри мораjу произаћи из основног услова функциjе максимал-
ног домета:

Rmax = R(Vmax, ha, Ra). (2.1)

Ове три наведене величине су функциjе различитих параметара и то

Vmax = Va = V (m0,mp,Isp0,Ispv,ṁ,CD,ha, Ra), (2.2)

ha = h(Va, θaopt), (2.3)

Ra = R(Va,θaopt). (2.4)

Из предходних jедначина се види да домет зависи такође и од основних конструк-
тивних параметара као што су:

1. почетна маса ракете,
2. маса горива погонске материjе,
3. специфични импулс разматране погоске материjе.

Тако нпр. коефициjент аеродинамичког отпора ракете зависи од облика и димензиjа
ракете. Ова величина jе непозната унапред и као прва оцена за њену вредност
користе се статистички подаци.

На овом нивоу проjектовања употребљаваjу се релативне уместо апсолутних основ-
них проjектних параметара. Величине коjе се углавном узимаjу у обзир као што jе
релативни укупни однос масе ракете на краjу и на почетку лета

µa =
ma

m0
. (2.5)

Специфични импулс при земљи и вакуму

Isp0 =
Fp0

ṁ
, Ispv =

Fpv

ṁ
. (2.6)

Коефициjент повећања специфичног импулса у вакуму

εv =
Ispv
Isp0

,ΔIsp = Ispv − Isp0. (2.7)
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Коефициjент почетног убрзања ракете или коефициjент потиска

n0 =
Fp0

gm0
. (2.8)

Са повећањем коефициjента потиска расте сила потиска и убрзање ракете, а то
значи да ће ракете пре достићи своjу коначну или максималну брзину.

1 Процена почетне масе невеђеног ракетног проjектила

У тактичко-техничким захтевима задаjе се непосредно маса корисног терета, одно-
сно маса боjеве главе или посредно кроз деjство на циљ. Зато jе за прорачун масе
ракете целисходно писати:

m0 = mkt +
n�

i=1

mi, (2.9)

где jе: mi – маса подкомпонената.

За jедностепене ракете са ракетним мотором на чврсто гориво обично се узима:

mi = mrm +map +mg; (2.10)

где су: mrm – маса ракетног мотора (ракетни мотори са течним горивом се не
обрађуjу), map – маса аеродинамичких површина коjи кд невођених ракета имаjу
улогу стабилизациjе, mg – маса чврстог ракетног горива.

Да би се смањио броj непознатих величина често се користе релативне масе, из-
ражене масеним коефициjентима коjи показуjу однос маса поjединих подсистема и
агрегата према укупноj маси ракете. Тако имамо:

µrm =
mrm

m0
, µap =

map

m0
, µg =

mg

m0
, αrm =

mrm

mg
=

mrm

µgm0
, (2.11)

где коефициjент αrm карактерише квалитет конструкциjе ракетног мотора.

Према томе, стартна маса ракете може се записати као:

m0 = mkt + (µg(1 + αrm) + µap)m0. (2.12)

Коначно, следи израз за стартну масу ракете у облику:

mkt =
mkt

1− µg(1 + αrm) + µap
. (2.13)
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Наjвећа вредност стартне масе постиже се за наjвеће вредности масених удела. До-
минантан jе утицаj масеног удела горива у стартноj маси ракете у односу на масени
коефициjент ракетног мотора, мада ово запажење треба прихватити са резервом
с обзиром да маса горива утиче и на однос αrm али jе у почетноj фази проjек-
товања (коришћењем статистичких података) изостављен његов аналитички опис.
Утицаj масеног удела аеродинамичких површина на стартну масу ракете, коjи ниjе
доминантан имаjући у виду опсег у ком се налази коефициjент µap.

У фази општег развоjног проjектовања, када нису постављени захтеви нити огра-
ничења за вредност калибра ракете, погодно jе користи претходни израз у процесу
проналажења оптималног решења општих проjектних параметара. На таj начин,
калибар ракете се може одредити у функциjи почетне масе ракете (коjа jе одређена
на начин како jе то претходно описано), бездимензионих коефициjената λn и λ , и
усвоjене средње конструктивне густине ракете.

Одређивање калибра на основу стартне масе ракете и димензионих карактеристика
може се дефинисати следећим изразом,

D = (
m0

ρsr(
2π

15
λn +

π

4
(λ− λn))

)1/3. (2.14)

Предност овог начина огледа се у брзини одређивања калибра као jедног од ва-
жниjих проjектних параметара, на сличан начин као и одређивање стартне масе
ракете базираjући се на статистичким подацима. Вредности за виткост крећу се у
следећим интервалима:

1. Препоручена виткост оживалног дела λn ∈ (3÷ 5),
2. Препоручена вредност виткости тела ракете λ ∈ (10÷ 25).

2 Процена масе горива ракетног мотора

Из добро познате jедначинеМешчерског изведена jе jедначинаЦиолковског коjа
jасно указуjе да промена брзине ракете зависи директно од специфичног импулса
Isp и масеног односа mf = m0/ma као што jе приказано у jедначини,

ΔV = Isp ln(
1

1−mf
). (2.15)
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Већина вођених ракета jе jедностепена односно поседуjе jедан ракетни мотор или
може поседовати два ракетна мотора односно бити двостепена ракета. Вођена ра-
кета поред ракетног мотора, поседуjе боjну главу са подсистемом упаљача, блок
електронике, сензора, управљачког подсистема што све скупа чини корисни терет.

Ако претпоставимо да jе максимална вредност брзине захтевана величина, односно
да jе вредност унапред позната, да jе унапред извршена процена масе корисног
терета, према jедначини 2.15 може се написати jедначина у следећем облику,

ms +mp +mkt = (ms +mkt) exp(
ΔV

Isp
). (2.16)

Како би се олакшало израчунавање потребне масе горива, уводи се бездимензиони
коефициjент квалитета конструкциjе ракетног мотра у облику,

m∗
f =

mp

mp +ms
. (2.17)

Коришћењем предходне jедначине, маса структуре може се изразити као,

ms =
mp(1−m∗

f )

m∗
f

. (2.18)

Коришћењем jедначине 2.18 и заменом у jедначину 2.16 добиjа се израз за потребну
масу горива у функциjи задате масе корисног терета, захтеване вредности брзине,
статистичке вредности односа маса ракетног мотора и специфичног импулса,

mp =

mkt(exp(
ΔV

Isp
)− 1)

1

m∗
f

−
1−m∗

f

m∗
f

exp(
ΔV

Isp
)

. (2.19)

Укупна вредност масе ракете узимаjући у обзир предходно срачунате масе свих
подкомпонената може се изразити у следећем облику,

mtot = ms +mp +mkt. (2.20)

Као што jе већ напоменуто, постоjе двостепене ракете (два ракетна мотора), па се
водећи предходним приступом одређивања масе горива, може лако применити и на
случаj ракете са два ракетна мотора. Потребна маса горива за марш фазу,

mp2 =

mkt(exp(
ΔV2

Isp2
)− 1)

1

m∗
f2

−
1−m∗

f2

m∗
f2

exp(
ΔV2

Isp2
)

, (2.21)



Скрипта: 7. март 2019.

30

где jе ΔV2 жељена промена брзине у марш фази, m∗
f2 квалитет конструкциjе ра-

кетног мотора у марш фази и Isp2 вредност специфичног импулса у марш фази.

Маса структуре марш фазе може се проценити следећим изразом у облику,

ms2 =
mp2(1−m∗

f2)

m∗
f2

, (2.22)

где jе укупна маса маршевске фазе,

mtot2 = ms2 +mp2 +mkt. (2.23)

Након предходног изведеног, сада се може одредити потребна маса горива стартне
фазе,

mp1 =

mtot2(exp(
ΔV1

Isp1
)− 1)

1

m∗
f1

−
1−m∗

f1

m∗
f1

exp(
ΔV1

Isp2
)

, (2.24)

где jе ΔV1 жељена промена брзине у стартноj фази, m∗
f1 квалитет конструкциjе

ракетног мотора у стартноj фази и Isp1 вредност специфичног импулса за стартну
фазу.

Маса структуре стартне фазе може се проценити следећим изразом у облику,

ms1 =
mp1(1−m∗

f1)

m∗
f1

. (2.25)

Укупна маса стартне фазе

mtot = ms1 +mp1 +mtot2. (2.26)

Како би се употпунила анализа процене погонске групе, неопходно jе извршити про-
цену вредности потиска стартне и марш фазе као и времена рада ракетних мотора.

Вредност силе потиска стартне фазе, може се дефинисати као,

F1 = nx1,max(mtot2 +ms1), (2.27)

где jе nx1,max максимална вредност коефициjента аксиjалног убрзања у стартноj
фази и (mtot2 +ms1) маса ракете одмах након потрошеног горива стартног мотора.
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Вредност силе потиска марш фазе, може се дефинисати као

F2 = nx2,max(mkt +ms2), (2.28)

где jе nx2,max максимална вредност коефициjента аксиjалног убрзања у марш фази
и (mkt +ms2) маса ракете одмах након потрошеног горива марш мотора.

Времена рада стартног и марш мотора може се одредити преко следећих jедначина,

tB1 =
Isp1mp1

F1
, (2.29)

tB2 =
Isp2mp2

F2
. (2.30)

Код балистичких ракета великог домета, где jе сила потиска доминантна и где jе
време рада ракетног мотора велико, тачност при рачунању потребне масе горива без
утицаjа аеродинамичког отпора може бити прихватљива. Међутим, код ракета где
jе рад ракетног мотора кратак, где ракете не напуштаjу слоjеве атмосфере више од
40km, где се разматра гађање циљева на дометима до 100km, тада приликом одређи-
вања масе горива долази до велике грешке прилком рачунања. Тада се jедначине
мораjу спрегнути са нумеричким програмом коjи узима у обзир диференциjалне
jедначине кретања укључуjући све силе током лета.

За анализу поjединих проjектних параметара на кретање ракете односно утицаjа
на њен домет, а ради jедноставности поступка, често се у наjраниjоj фази развоjног
проjектовања користи упрошћен модел кретања ракете.

У овоj фази проjектовања могу се увести упрошћења коjа произилазе из малог
нападног угла (α ≈ 0 ) па jе cosα ≈ 1 и cosα ≈ 0 и мале силе узгона за невођене
ракете Y ≈ 0, што не уноси суштинску грешку при одређивању параметара кретања
ракете.

Динамичке jедначине кретања ракете, као што jе промена брзине ракете у току
лета,

V̇ =
F

m
− D

m
− g sin(γ), (2.31)

угаона брзина вектора брзине посматрано у односу на инерциjални координатни
систем,

γ̇ = − 1

V
(g − V 2

Re+ h
) cos(γ), (2.32)

домет,

ẋ =
Re

Re+ h
V cos(γ), (2.33)
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и промена висине ракете,
ḣ = V sin(γ), (2.34)

где се итеративним процесом могу одредити потребне масе горива са задовољава-
jућом тачношћу. Диференциjалне jедначине лета, изведене су за брзински коорди-
натни систем и могу се користити за процену домета преко 100km.

Такође битно jе напоменути, посебно када jе реч о вишестепеним ракетама коjи
имаjу одвоjиве секциjе мотора, оптимални броj степени ракетних мотора jе три,
при чему се постиже асимптотски минимум укупне масе ракете. Већи броj степени
неумањуjе значаjно масу ракете како би се повећале летне карактеристике.


