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Abstract  

This article provides a detailed analysis of the aerodynamic and trajectory characteristics of 

glide-maneuvering missiles. Glide-maneuvering missiles are capable of altering their trajectory in 

the horizontal direction during the terminal phase of ballistic flight through the use of aerodynamic 

lift, which significantly complicates their prediction by missile defense systems. The principles of 

aerodynamic lift and drag generation are examined, and the distinction between the missile’s angle 

of attack and the difference between its longitudinal axis and the actual velocity vector is explained. 

The propulsion, free-flight, and terminal phases of missile flight are described, along with the ef-

fects of roll and rotation angles on the trajectory. The article also discusses the influence of shock 

waves and plasma sheaths formed around the missile under hypersonic conditions (Mach 5 and 

above) on aerodynamic behavior and communication processes. Furthermore, a parameter estima-

tion model based on the Earth ellipsoid is proposed for predicting the impact point of glide-maneu-

vering missiles, and a root mean square error method is presented for evaluating prediction accu-

racy. The results demonstrate that accurate calculation of missile trajectories and impact points 

requires consideration of aerodynamic forces, rotational and maneuver parameters, as well as the 

physical characteristics of hypersonic flight. The proposed approaches enable realistic modeling of 

glide-maneuvering and hypersonic missile flight and contribute to the optimization of detection by 

defense systems. 
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Ballistik raketlərin trayektoriyasının modelləşdirilməsi və zərbə nöqtəsinin 

proqnozlaşdırılması 

Q.Ş. Talıbov 

Dövlət Sərhəd Xidməti Akademiyası (Bakı, Azərbaycan) 
 

Xülasə 

Məqalədə sürüşmə-manevrli raketlərin aerodinamik və trayektorial xüsusiyyətləri ətraflı şəkildə təhlil 

edilmişdir. Sürüşmə-manevrli raketlər ballistik raketlərin düşüş fazasında aerodinamik qaldırıcı qüvvə va-

sitəsilə üfüqi istiqamətdə trayektoriyasını dəyişə bilir, bu isə onların müdafiə sistemləri üçün proqnozlaşdı-

rılmasını çətinləşdirir. Məqalədə aerodinamik qaldırıcı və müqavimət qüvvələrinin yaranma prinsipləri, 

həmçinin hücum bucağı və raketin uzununa oxu ilə faktiki hərəkət vektoru arasındakı fərq izah edilmişdir. 

Raketlərin itələmə, sərbəst uçuş və terminal mərhələləri, həmçinin burulma və dönmə bucaqlarının trayek-

toriya üzərində təsiri təqdim edilmişdir. Hipersonik rejimdə, yəni Mach 5 və yuxarı sürətlərdə, raketlərin 

ətrafında formalaşan şok dalğaları və plazma örtüyünün aerodinamik və rabitə proseslərinə təsiri də müza-

kirə olunmuşdur. Məqalədə həmçinin sürüşmə-manevrli raketlərin zərbə nöqtəsinin proqnozlaşdırılması 

üçün Yer ellipsoidi üzrə parametr qiymətləndirmə modeli və orta kvadratik məsafə xətası metodu təqdim 

edilmiş, proqnoz dəqiqliyinin qiymətləndirilməsi izah edilmişdir. Nəticədə, raket trayektoriyasının və zərbə 

nöqtəsinin dəqiq hesablanması üçün aerodinamik qüvvələr, burulma və manevr parametrləri, həmçinin hi-

personik uçuşun fiziki xüsusiyyətləri nəzərə alınmalıdır. Təklif olunan yanaşmalar sürüşmə-manevrli və 

hipersonik raketlərin uçuşunun real şəraitdə modelləşdirilməsinə və müdafiə sistemləri tərəfindən aşkarlan-

masının optimallaşdırılmasına imkan verir. 

Açar sözlər:  ballistik raketlər, trayektoriya modelləşdirilməsi, sürüşmə-manevr, qaldırıcı qüvvə, zərbə 

nöqtəsi. 
 

Моделирование траектории баллистических ракет и прогнозирование 

точки удара 

Г.Ш. Талыбов  

Академия Государственной Пограничной Службы Азербайджанской Республики 

(Баку, Азербайджан) 

Аннотация 

В данной статье подробно проанализированы аэродинамические и траекторные харак-

теристики скользяще-маневрирующих ракет. Скользяще-маневрирующие ракеты способны измен-

ять свою траекторию в горизонтальном направлении за счёт аэродинамической подъёмной силы на 

нисходящем участке полёта баллистической ракеты, что существенно усложняет их прогнози-

рование для систем противоракетной обороны. В статье рассмотрены принципы формирования 

аэродинамических подъёмных и сопротивляющих сил, а также объяснено различие между углом 

атаки и направлением продольной оси ракеты, и вектором её фактического движения. Представлены 

этапы тягового разгона, свободного полёта и терминальной фазы ракеты, а также влияние углов 

крена и поворота на траекторию полёта. Также обсуждается влияние ударных волн и плазменной 

оболочки, формирующихся вокруг ракеты в гиперзвуковом режиме (при скоростях Mach 5 и выше), 

на аэродинамические и коммуникационные процессы. В статье предложена модель параметричес-

кой оценки по земному эллипсоиду для прогнозирования точки удара скользяще-маневрирующих 

ракет, а также метод среднеквадратической ошибки для оценки точности прогнозирования. В 

результате показано, что для точного расчёта траектории и точки удара ракеты необходимо учиты-

вать аэродинамические силы, параметры вращения и манёвра, а также физические особенности 

гиперзвукового полёта. Предложенные подходы позволяют моделировать полёт скользяще-

маневрирующих и гиперзвуковых ракет в реальных условиях и оптимизировать их обнаружение 

системами обороны. 

Ключевые слова:  баллистические ракеты, моделирование траектории, скользяще-маневри-

рование, подъёмная сила, точка удара. 
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Giriş  

Müasir müharibə şəraitində raket təhlükə-

ləri ənənəvi ballistik raketlərdən daha mürək-

kəb və yüksək manevr qabiliyyətinə malik sis-

temlərə doğru inkişaf etməkdədir. Ənənəvi bal-

listik raketlər uçuşun böyük hissəsini əvvəlcə-

dən müəyyən edilmiş ballistik trayektoriya üzrə 

həyata keçirir və uçuş zamanı məhdud manevr 

imkanlarına malik olurdu. Bununla belə, yük-

sək sürətlə hədəfə yaxınlaşdıqları üçün müdafiə 

tərəfi onları kifayət qədər uzaq məsafədən aş-

karlaya, müşahidə və izləmə sistemləri vasitəsi-

lə trayektoriyalarını müəyyən edə və müvafiq 

əks tədbirlər həyata keçirə bilirdi. 

Lakin 2010-cu illərin sonlarından etiba-

rən uçuş zamanı qeyri-müntəzəm trayektoriya 

üzrə manevr etmək qabiliyyətinə malik yeni nə-

sil ballistik raketlərin meydana çıxması raket-

dən müdafiə sistemləri üçün ciddi çağırışlar ya-

ratmışdır. Xüsusilə aşağı hündürlüklərdə inten-

siv manevrlər edən bu raketlər mövcud aşkarla-

ma, izləmə və ələkeçirmə sistemlərinin effek-

tivliyini əhəmiyyətli dərəcədə azaldır.  

Nəticə etibarilə, qeyri-müntəzəm trayek-

toriyaya malik manevrli ballistik raketlərin 

uçuş xüsusiyyətlərinin, hərəkət modellərinin və 

onların raketdən müdafiə sistemlərinə təsirinin 

öyrənilməsi müasir hərbi tədqiqatların aktual 

istiqamətlərindən birinə çevrilmişdir.  

İndiyədək bu sahədə aparılmış tədqiqat-

larda uzunmənzilli hipersəs raketlərinin trayek-

toriyasının proqnozlaşdırılması üçün əsasən 

trayektoriyanın həndəsi parametrlərindən istifa-

də edilmişdir. Lakin aşağı hündürlükdə manevr 

edən raketlərin trayektoriyasının proqnozlaşdı-

rılması hələ də mürəkkəb məsələ olaraq qalır. 

Bəzi tədqiqatlarda ballistik raketlərin buraxılış 

şərtləri meyl bucağının tənzimlənməsi əsasında 

müəyyən edilmiş, buraxılış bucağından asılı 

olaraq isə maksimum uçuş hündürlüyü və uçuş 

məsafəsi kimi əsas uçuş parametrləri təyin edil-

mişdir. 

Bu yanaşma raketin hücum bucağının də-

yişdirilməsi nəticəsində yaranan aerodinamik 

qaldırıcı və müqavimət qüvvələrindən istifadə 

etməklə uçuş trayektoriyasının və hündürlük 

profilinin məqsədyönlü şəkildə formalaşdırıl-

masına imkan verir. Lakin ballistik raketin ilkin 

buraxılış bucağının dəyişdirilməsi üsulu bura-

xılış qurğularının konstruktiv və struktur məh-

dudiyyətləri ilə şərtləndiyindən, bucağın tən-

zimlənməsi praktik baxımdan məhdud imkan-

lara malikdir. Bundan əlavə, raket manevrə baş-

lamazdan əvvəl, yəni ilkin yüksəliş mərhələsin-

də onun vəziyyət dəyişənlərinin qiymətləndiril-

məsi əsasında maksimum uçuş hündürlüyü və 

uçuş məsafəsi kimi trayektoriya parametrlərini 

yüksək dəqiqliklə proqnozlaşdırmaq mümkün-

dür ki, bu da həmin yanaşmanın əsas çatışmaz-

lıqlarından biridir. Buna qarşılıq, raketin şaquli 

buraxılışından sonra dönmə manevri vasitəsilə 

trayektoriyanın tənzimlənməsi ilkin uçuş mər-

hələsində raketin trayektoriyasının və sonrakı 

hərəkət parametrlərinin qarşı tərəf tərəfindən 

proqnozlaşdırılmasını əhəmiyyətli dərəcədə çə-

tinləşdirir və bununla da daha effektiv müdafiə 

və ya cavab strategiyalarının tətbiqi üçün əlve-

rişli şərait yaradır.  

 

İşin məqsədi 

Tədqiqatın məqsədi ballistik raketlərin, 

xüsusilə də aşağı hündürlükdə sürüşmə-manevr 

qabiliyyətinə malik raketlərin uçuş trayektori-

yasının modelləşdirilməsi və onların zərbə nöq-

təsinin proqnozlaşdırılması üçün elmi-metodik 

yanaşmanın işlənib hazırlanmasından ibarətdir.  

Məqalədə raketin uçuşunun itələmə, sər-

bəst uçuş və terminal mərhələlərində trayekto-

riyanın formalaşmasına təsir edən əsas amillər 

– burulma bucağı, dönmə sürəti, hücum bucağı, 

aerodinamik qaldırıcı və müqavimət qüvvələri 
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nəzərə alınmaqla, trayektoriyanın dəyişmə me-

xanizmləri təhlil edilmişdir. Bundan əlavə, sü-

rüşmə-manevrli raketlərin zərbə nöqtəsinin da-

ha dəqiq müəyyən edilməsi məqsədilə Yer el-

lipsoidi üzrə parametr qiymətləndirmə modeli-

nin tətbiqi və proqnoz dəqiqliyinin orta kvadra-

tik məsafə xətası (OKMX) metodu ilə qiymət-

ləndirilməsi qarşıya məqsəd kimi qoyulmuşdur.  

 

Məsələnin qoyuluşu 

Aşağı hündürlükdə sürüşmə-manevr qa-

biliyyətinə malik və hipersonik sürətində uçan 

ballistik raketlər klassik ballistik trayektoriya-

dan kənara çıxaraq mürəkkəb və qeyri-müntə-

zəm hərəkət nümayiş etdirir. Bu xüsusiyyət ra-

ket əleyhinə müdafiə sistemləri üçün raketin 

trayektoriyasının və ehtimal olunan zərbə nöq-

təsinin əvvəlcədən yüksək dəqiqliklə proqnoz-

laşdırılmasını əhəmiyyətli dərəcədə çətinləşdi-

rir. 

 Ənənəvi ballistik modellərdə raketin 

uçuşu əsasən cazibə qüvvəsinin təsiri və sabit 

başlanğıc şərtləri əsasında təsvir edilir. Bu mo-

dellərdə aerodinamik manevrlərin, hücum bu-

cağının dəyişməsinin, qaldırıcı qüvvənin və sü-

rüşmə rejiminin trayektoriyaya təsiri kifayət qə-

dər nəzərə alınmır. 

Bu baxımdan, məsələnin qoyuluşu ballis-

tik raketin uçuşunun müxtəlif mərhələlərində 

burulma və manevr parametrlərinin trayektori-

yaya təsirini nəzərə alan adekvat trayektoriya 

modelinin qurulmasını, həmçinin bu model əsa-

sında Yer ellipsoidi üzrə parametrik qiymətlən-

dirmə metodundan istifadə etməklə raketin eh-

timal olunan zərbə nöqtəsinin proqnozlaşdırıl-

masını əhatə edir. 

 

Məsələnin həlli 

Sürüşmə-manevrli raket dedikdə, uçuşu-

nun müəyyən mərhələsində aerodinamik sürüş-

mə hərəkəti yerinə yetirə və manevr etməklə 

trayektoriyasını dəyişə bilən ballistik raket nə-

zərdə tutulur. Belə raketlər sərbəst düşmə reji-

mindən fərqli olaraq, enmə mərhələsində aero-

dinamik qüvvələrin təsiri altında dönmə və sü-

rüşmə manevrləri yerinə yetirərək uçuş trayek-

toriyasını dəyişə bilir. Bu xüsusiyyət raketin hə-

rəkətinin proqnozlaşdırılmasını çətinləşdirir və 

klassik ballistik trayektoriyadan kənara çıxma-

sına səbəb olur. Sürüşmə-manevrli raketlər 

aşağıdakı əsas xüsusiyyətlərə malikdir: 

1. Aşağı və ya orta hündürlükdə sürüşmə 

qabiliyyəti – uçuşun son mərhələsində aerodi-

namik qaldırıcı və müqavimət qüvvələrinin tə-

siri ilə trayektoriyanın dəyişdirilməsinə imkan 

verir. 

Aerodinamik qaldırıcı qüvvə – hərəkət 

edən cismin (məsələn, təyyarə qanadı, raket və 

s.) üzərinə təsir edən və onu hava axınının isti-

qamətinə perpendikulyar şəkildə yuxarı qaldı-

ran aerodinamik qüvvədir. Aerodinamik qaldı-

rıcı və müqavimət qüvvələrinin yaranması hava 

axını ilə birbaşa əlaqəlidir [1]. Belə ki, bir cisim 

atmosferdə yüksək sürətlə hərəkət etdikdə onun 

üst və alt səthləri boyunca hava axınının sürəti 

fərqli olur. Bu isə səthlər arasında təzyiq fərqi-

nin yaranmasına səbəb olur. Qanadın üst səthi 

boyunca hava axınının sürətinin daha yüksək 

olması həmin səthdə təzyiqin azalmasına, alt 

səthdə isə hava axınının nisbətən aşağı sürəti 

təzyiqin artmasına səbəb olur. Nəticədə təzyiq 

fərqi hesabına yuxarı istiqamətdə təsir edən ae-

rodinamik qaldırıcı qüvvə yaranır. Sürüşmə-

manevrli raketlər atmosfer daxilində bu qüvvə-

dən istifadə etməklə üfüqi istiqamətdə uzun mə-

safələr qət edir və uçuş trayektoriyasını dəyişə 

bilir. Eyni prinsip təyyarələrin, həmçinin müəy-

yən dərəcədə paraşütlərin havada qalmasının 

əsasını təşkil edir. Qanadın qaldırıcı qüvvəsinin 

qiyməti havanın sıxlığı, axının sürəti, dövriyyə-

lənməsi və qanad kəsiyinin uzunluğunun hasili-

nə bərabərdir [2]. 
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2. Manevr qabiliyyəti – aerodinamik 

qüvvələrin istiqamətinin dəyişdirilməsi hesabı-

na raketin yan istiqamətdə dönməsinə və tra-

yektoriyasını dəyişdirməsinə imkan verir. Bu 

isə yalnız hücum bucağının idarə olunması ilə 

mümkündür. Hücum bucağı raketin uzununa 

oxu ilə onun real hərəkət vektoru arasındakı bu-

caqdır [3]. Bu anlayış yalnız aerodinamik qüv-

vələrin təsir etdiyi cisimlər üçün tətbiq olunur. 

Raketin burun hissəsi bir istiqamətə yönəldiyi 

halda, raketin real sürət vektoru (trayektoriyası) 

bir qədər fərqli tərəfə yönəlirsə, bu iki istiqamət 

arasındakı fərq hücum bucağını təşkil edir [4]. 

Başqa sözlə,  

α = raket gövdəsinin istiqaməti − rake-

tin faktiki hərəkət istiqaməti. 

Məhz bu hücum bucağının dəyişməsi ra-

ket və ya hər hansı aerodinamik cismin atmos-

ferdə yan istiqamətdə manevr etməsinə şərait 

yaradır. Raket, müdafiə sistemindən yayınmaq 

üçün manevr edə bilir. Həmçinin sürüşmə-ma-

nevr edən raket və ya hər hansı aerodinamik ci-

sim atmosferə daxil olduqda ona yalnız aşağıya 

yönəlmiş cazibə qüvvəsi deyil, eyni zamanda 

cismin həndəsi forması, səthinin meyl bucağı 

və hava axını ilə qarşılıqlı təsiri nəticəsində ya-

ranan aerodinamik qüvvələr təsir göstərir. Bu 

qüvvələrin təsiri raketin yan istiqamətdə ma-

nevr etməsinə və uçuş trayektoriyasını dəyiş-

məsinə imkan verir. Həmin proseslər funda-

mental fiziki prinsiplərə əsaslanır. 

Belə ki, cisim havada hərəkət edərkən ona 

iki əsas aerodinamik qüvvə təsir edir: hava axı-

nına perpendikulyar istiqamətdə olan qaldırıcı 

qüvvə və hava axınına paralel olan müqavimət 

qüvvəsi. Əgər cismin səthi və ya hücum bucağı 

bir qədər sola və ya sağa meyllidirsə, qaldırıcı 

qüvvə və ya müqavimət qüvvəsi təkcə yuxarı və 

aşağı deyil, yan komponentlərə də bölünür.  

Nəticədə cismin üzərinə yan istiqamətdə 

təmiz fiziki qüvvə düşür və cisim yan tərəfə yö-

nəlir. Düşmə zamanı hədəfi yan istiqamətdə də-

yişmə həm də hücum bucağının dəyişməsi ilə 

mümkün olur.  Cisim hava axınına müəyyən bir 

bucaq altında daxil olanda (məsələn, bir az sola 

əyildikdə), üst və alt səthdə həm vertikal, həm 

də yan təzyiq fərqi yaranır, təzyiq fərqi üfüqi is-

tiqamətdə qüvvə yaradır ki, bu qüvvə də cismin 

sola və ya sağa sürüşməsinə səbəb olur. Bu, fi-

ziki olaraq tamamilə qanadlı obyektlərin yan-

larda da qaldırıcı qüvvə yaratması ilə eynidir 

(məsələn, paraşütçünün sağa dönməsi). Əlavə 

olaraq, raket atmosferdə yüksək sürətdə hərəkət 

etdikdə kiçik səth dəyişiklikləri belə böyük yan 

qüvvə yaradır. Hava sıxlığı və böyük sürət nə-

ticəsində aerodinamik qüvvələr kəskin artır.  

Bu səbəbdən cisim çox yüngül səth meyli 

ilə belə böyük yan sürüşmə yarada bilir. Yan is-

tiqamətdə yaranan qüvvəni 𝐹𝑦, cismin hava axı-

nına nisbətən dönmə bucağını 𝜃 ilə işarə etsək, 

𝐹𝑦 = 𝐹 𝑠𝑖𝑛𝜃. Burada F – ümumi qüvvədir, yə-

ni, cismin üzərinə təsir edən bütün aerodinamik 

qüvvələrin vektorial cəmidir.  

Ümumi qüvvə aerodinamik kontekstdə 

hava sıxlığı və sürət ilə birbaşa əlaqəlidir, çünki 

aerodinamik qüvvələr adətən belə hesablanır: 

    𝐹 =
1

2
𝜌𝑣2𝐶𝐴                      (1) 

burada ρ – hava sıxlığı, v – cismin sürəti, C – 

aerodinamik əmsal (qaldırıcı, müqavimət və ya 

yan qüvvə əmsalı), A – xarakterik səth sahəsi-

dir.  

3. Yüksək sürət – hipersonik sürət, ümu-

milikdə, səs sürətinin beşqatını aşan (yəni Mach 

5 və yuxarı) sürətlər kimi müəyyən edilir. 

 Məlum olduğu kimi, Mach 1 atmosfer şə-

raitindən asılı olaraq təxminən 340 m/s (≈1225 

km/saat) təşkil edir; buna uyğun olaraq Mach 5 

təqribən 6125 km/saat sürətə bərabərdir.  

Hipersonik rejim aerodinamik baxımdan 

subsonik və supersonik uçuşdan kəskin surətdə 
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fərqlənir. Bu sürət diapazonunda cismin qarşı-

sında kəskin qapanmış şok dalğası formalaşır 

ki, bu da hava axınında ekstremal fiziki dəyişik-

liklərə səbəb olur. Şok dalğası nəticəsində hava 

2000–8000 °C-yə qədər qızdırılır, yüksək dərə-

cədə sıxlaşır və ionlaşaraq plazma halına keçir.  

Qeyd olunan temperatur və enerji səviy-

yələri səbəbindən standart konstruksiya mate-

rialları bu şəraitdə struktur bütövlüyünü itirir. 

Buna görə hipersonik uçuş üçün istiliyə davam-

lı kompozitlər, keramika matrisli materiallar və 

xüsusi termomexaniki örtüklər tələb olunur. Hi-

personik rejimin digər mühüm xüsusiyyəti cis-

min ətrafında formalaşan plazma örtüyüdür. 

İonlaşmış bu təbəqə aerodinamik səthlə hava 

arasındakı qarşılıqlı təsiri dəyişməklə yanaşı, 

elektromaqnit dalğalarının yayılmasını zəiflə-

dir. 

Nəticədə plazma buludu rabitə və tele-

metriya siqnallarının sönməsinə, radarla aşkar-

lanmanın çətinləşməsinə, bəzi hallarda isə tam 

“qaraoyuq” rabitə fasilələrinə səbəb ola bilir. 

Beləliklə, hipersonik sürət rejimi yalnız kine-

matik yüksək sürəti deyil, həm də aerotermodi-

namikanın çox mürəkkəb və qeyri-xətti proses-

lərini əhatə edir ki, bu da texnoloji baxımdan 

onu ən çətin uçuş rejimlərindən birinə çevirir. 

4. Raket əleyhinə müdafiə sisteminə 

qarşı çətinlik – manevr qabiliyyəti səbəbindən 

müdafiə sistemlərinin proqnozlaşdırmasını çə-

tinləşdirir. Sürüşmə-manevrli raketlər bu sis-

temlər üçün çətinlik yaradır, çünki, ballistik tra-

yektoriyaya riayət etmirlər, aerodinamik qaldı-

rıcı qüvvə ilə üfüqi sürüşmə həyata keçirirlər, 

hipersonik sürətdə manevr edə bilirlər, buna gö-

rə də onların trayektoriyasını əvvəlcədən hesab-

lamaq çox çətindir. 

Bu xüsusiyyətlər sürüşmə-manevrli ra-

ketlərin davranışını başa düşmək üçün vacibdir. 

Eyni zamanda ballistik raketlərin öz uçuş quru-

luşu ilə müqayisə aparmaq üçün onların mərhə-

lələrini qısaca nəzərdən keçirmək faydalıdır. 

Ballistik raketin uçuş mərhələləri raketin ilkin 

itələmə qüvvəsindən başlayaraq, itələmə qüv-

vəsi sona çatdıqdan sonra trayektoriya üzrə sər-

bəst düşmə ilə hədəfə qədər davam edən bütün 

prosesi əhatə edir və ümumilikdə üç mərhələ-

dən ibarətdir. İtələmə mərhələsi raketin buraxı-

lış anından itələmə qüvvəsinin sona çatdığı ana 

qədər davam edir.  

Bu müddətdə raket mühərrikinin yarat-

dığı qüvvə ilə sürətlənir və yüksəlir. Sərbəst 

uçuş mərhələsi isə itələmə bitdikdən sonra ra-

ketin atmosferdən kənarda, əsasən cazibə qüv-

vəsinin təsiri ilə ballistik trayektoriyada hərəkət 

etdiyi dövrdür. Bu mərhələdə raket bəzən tra-

yektoriya düzəlişləri də həyata keçirir.  

Son mərhələ terminal mərhələsidir (sər-

bəst düşmə mərhələsi). Bu mərhələdə raket at-

mosferə yenidən daxil olmuş ballistik raketin 

hədəfə qədər uçduğu mərhələdir. Orta mərhələ-

nin davamı kimi qəbul olunsa da, raket uçuş tra-

yektoriyasının zirvəsindən düşərək atmosferə 

daxil olduğu zaman atmosfer təsiri raketin düş-

mə sürətinə və trayektoriyasına əhəmiyyətli də-

rəcədə təsir göstərir. Buna görə də bu mərhələ 

yenidən giriş mərhələsi adlandırılır [5].  

 
Şəkil 1 –  Ballistik raketin uçuş trayektoriyası 

Figure 1 – Flight trajectory of a ballistic missile 

 

Şəkil 1-də ballistik raketin parabolik uçuş 

trayektoriyası göstərilmişdir. Burada, B – bura-

xılış nöqtəsi, S – nəzəri trayektoriyada hədəf, L 
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– real trayektoriyanın sərbəst uçuşa keçdiyi 

nöqtə, hₘₐₓ – trayektoriyanın maksimum hün-

dürlüyü, 𝑣𝑠⃗⃗  ⃗ raketin itələmə mərhələsi bitdikdən 

sonra malik olduğu sürət vektorudur (bu sürət 

artıq mühərrikin verdiyi deyil, yalnız əvvəlki 

itələmənin nəticəsidir), ℎ𝑠 – mühərrikin söndü-

rüldüyü anda raketin yer səthindən hündürlüyü, 

δ – kənarlaşmadır, real trayektoriyanın ideal pa-

raboladan fərqlənməsini göstərir, sm – ideal hal-

da, sərbəst uçuşla əldə edilən ümumi uçuş mə-

safəsidir (nazik parabolik trayektoriya üzrə 

ölçülür), sm – δ isə real uçuşda əldə edilən ef-

fektiv məsafədir, şaquli qalxma və trayektori-

yanın dəyişməsi səbəbindən, ideal məsafədən δ 

qədər az olur. Parabolik formada verilmiş ha-

mar xətt B başlanğıc nöqtəsi ilə S son nöqtəsi 

arasında uzanır və verilmiş uçuş parametrlərinə 

uyğun gələn, havanın müqaviməti və aktiv itə-

ləmə nəzərə alınmadan, ideal sərbəst-düşmə 

üçün nəzəri uçuş yoludur.  

Bunun əksinə olaraq, parabolik trayekto-

riya boyunca təsvir edilən qalın, kəsik xətt ra-

ketin real uçuş yolunu göstərir. Bu real trayek-

toriya raketin buraxılış nöqtəsindən vertikal 

başlanğıc sürəti ilə qalxmasını, daha sonra isə 

itələmə mərhələsindən keçərək sürət qazanma-

sını əks etdirir. Raket mühərrikinin söndürüldü-

yü nöqtədən sonra aparat artıq itələmə qüvvəsi-

nin təsiri olmadan hərəkət edir və sərbəstdüşmə 

mərhələsinə daxil olur [6].  

Ümumiyyətlə, ballistik raketlərin ilkin 

itələmə mərhələsində vertikal şəkildə buraxıl-

masında əsas məqsəd atmosfer müqavimətinin 

təsirini minimuma endirməklə tələb olunan sü-

rəti daha az enerji sərfi ilə əldə etməkdir. Verti-

kal buraxılış sonrası raket burulma manevri 

(dönmə) həyata keçirərək uçuş üçün nəzərdə tu-

tulan uçuş bucağını formalaşdırır və bu bucaq 

sonrakı bütün ballistik trayektoriyanın xarakte-

rini müəyyən edir.  

Burulma manevri – raketin buraxıldıqdan 

qısa müddət sonra vertikal uçuşdan müəyyən 

bucaq altında irəli istiqamətə doğru əyilmə ma-

nevridir. Sadə desək, raketin dik yuxarı qalx-

maqdan çıxaraq, hədəfə doğru uyğun uçuş bu-

cağını qəbul etməsi üçün etdiyi istiqamət dəyiş-

mə hərəkətidir.  

Bu manevr atmosfer müqavimətini mini-

muma endirmək, maksimal hündürlüyə daha 

effektiv qalxmaq, mühərrikin itələmə gücünü 

optimal şəkildə istifadə etmək məqsədilə həyata 

keçirilir və minimum enerji sərfi ilə maksimum 

məsafənin qət edilməsini mümkün edir. Raket 

buraxıldıqda sıfır saniyədə düz yuxarı qalxır, 

bir neçə saniyə sonra isə burun hissəsini tədri-

cən irəli əyərək burulma manevrini yerinə yeti-

rir. Daha sonra raket hədəf istiqamətində uçuşu-

nu davam etdirir və mühərrik itələməsi bitdikdə 

sərbəst düşmə mərhələsinə keçir. 

İtələmə mərhələsində ballistik raketin tra-

yektoriyası burulma bucağının dəyişməsi ilə si-

mulyasiya edilir. Aşağı hündürlükdə sürüşmə-

manevr edə bilən raketlərdə isə burulma bucağı 

həm itələmə mərhələsi, həm sərbəst uçuş mər-

hələsi, həm də terminal mərhələsi zamanı tən-

zimlənərək uçuş bucağı dəyişdirilir. Bu planlaş-

dırma prinsipi şəkil 2-də ballistik raket və aşağı 

hündürlükdə manevr edə bilən raketin trayekto-

riyasının dizayn konsepsiyası ilə göstərilmişdir. 

İtələmə mərhələsini, şəkil 3-də göstərildi-

yi kimi, uçuş mərhələlərinə bölmək olar [7]. 

Sabit bucaq manevri, raketin uçuş zamanı 

burun bucağını və ya uçuş bucağını sabit saxla-

yaraq trayektoriyada dönmə və istiqamət dəyiş-

dirmə manevrini ifadə edir. Bu manevr raketin 

stabil uçuşunu təmin edir, aerodinamik qüvvə-

lərin balansını qoruyur və trayektoriyanın proq-

nozlaşdırılan şəkildə dəyişməsinə imkan verir. 

Sıfır qaldırıcı qüvvə manevri, raketin qanad və 

ya aerodinamik səthlər vasitəsilə qaldırıcı qüv-
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və yaratmadan trayektoriyada dönmə manevri-

dir. Bu manevr zamanı raketin yalnız mühərrik 

və ya hərəkət istiqamətini dəyişdirən digər itə-

ləyici qüvvələrindən istifadə olunur, yəni aero-

dinamik qaldırıcı qüvvələr minimal səviyyədə-

dir.  

 

 
Şəkil 2 – Ballistik raket və sürüşmə-manevrli raketin uçuş trayektoriyası 

Figure 2 – Flight trajectories of a ballistic missile and a glide-maneuvering missile 
 

 

 
Şəkil 3 –  İtələmə mərhələsinin trayektoriyası 

Figure 3 –  Trajectory of the propulsion (boost) 

phase 

 

Nəticədə raketin trayektoriyası daha düz, 

ballistik və ya istənilən planlaşdırılmış xətt üzrə 

dəyişir, həmçinin aerodinamik stabilizasiya və 

sürət itkisi azalır. Şaquli buraxılış və start mər-

hələsi, raketin yer səthindən dik vəziyyətdə, yə-

ni vertikal olaraq start götürməsini ifadə edir.  

Bu üsulda raket ilk anda yalnız vertikal 

komponent üzrə hərəkət edir və mühərrik tərə-

findən yaradılan itələyici qüvvə yerin cazibə 

qüvvəsini üstələyərək raketin yuxarı istiqamət-

də hərəkətini təmin edir. Şaquli buraxılış həm 

raketin trayektoriyasının idarə olunmasını asan-

laşdırır, həm də yerin səthindən təhlükəsiz ay-

rılmasını təmin edir. İtələmə mərhələsindəki 

güclü uçuşun xüsusiyyətlərinə görə, adi ballis-

tik raket və  sürüşmə-manevr tipli ballistik ra-

ketin trayektoriyasını eyni şəkildə hesablamaq 

mümkündür. İtələmə mərhələsində güclü uçuşu 

modelləşdirmək üçün buraxılış anındakı itələ-

mə qüvvəsi, buraxılış mövqeyi, ilkin sürət, ilkin 

uçuş bucağı və digər parametrlər başlanğıc şərt-

ləri kimi verilmişdir. Ballistik raket buraxılışın 

ilkin mərhələsində yanacaq sərf edərək itələmə 

qüvvəsi yaradır və bunun nəticəsində ümumi 

kütləsi zamanla dəyişir.  

Raketin kütləsinin dəyişməsi isə öz növ-

bəsində itələmə qüvvəsinin dəyişməsinə səbəb 

olur. İtələmə mərhələsində ballistik raketin küt-

lə və itələmə qüvvəsinin dəyişməsi   

        𝑀̇ = 𝑀 −
𝑇

𝐵𝑡∙𝑑𝑇
                    (2) 

 

           𝑇̇ = 𝑔 ∙ İ𝑥 ∙ 𝑀̇                    (3) 

kimi hesablanır. Burada 𝑀 ̇ – zaman üzrə yana-
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cağın sərf olunma sürəti, M – raketin cari kütlə-

si, 𝑑𝑇 – ölçü və ya kalibrləmə əmsalı, T – itələ-

mə qüvvəsi, 𝐵𝑡 – yanacağın yanma müddəti, 

𝑇̇ – zaman üzrə itələmə qüvvəsinin dəyişməsi, 

𝑔 – cazibə (qravitasiya) sürətlənməsidir. Bu kə-

miyyət raket dinamikasında mühüm rol oynayır 

və sərbəst düşmə təcili deyil, lakin uçuş hündür-

lüklərinin böyük hissəsində sərbəst düşmə təci-

lindən fərqinin çox kiçik olduğunu, aerodina-

mik qüvvələrin bu fərqdən qat-qat böyük ol-

duğunu nəzərə alaraq adətən 9.81 m/s² qəbul 

olunur. 

Qravitasiya sürətlənməsi cismin Yer tərə-

findən özünə doğru çəkilməsi nəticəsində yara-

nır və raketin hərəkət tənliklərində çəki qüvvə-

sinin hesablanması, xüsusi impulsun təyin edil-

məsi və raket mühərrikinin performans göstəri-

cilərinin müəyyənləşdirilməsi üçün istifadə 

olunur. İ𝑥 – xüsusi impulsdur. Xüsusi impuls 

mühərrikin 1 kq yanacaq sərf etməklə nə qədər 

impuls (itələmə təsiri) yarada bildiyini göstərir. 

O, mühərrikin yanacağı nə dərəcədə səmərəli 

istifadə etdiyini müəyyənləşdirir və adətən sa-

niyə ilə ölçülür. Xüsusi impuls klassik olaraq: 

 İ𝑥 =
𝐹

𝑚̇∙𝑔
                           (4) 

kimi hesablanır. Burada F – itələmə qüvvəsi 

(N), ṁ – kütlə sərfidir (kg/s). İ𝑥 nə qədər bö-

yükdürsə, raket mühərriki bir o qədər qənaətcil 

və daha yüksək performanslı olur.  

Ümumiyyətlə, manevr etməyən ballistik 

raketlərdə yanmanın bitdiyi andakı uçuş bucağı 

ilə sürət, raketin maksimum hündürlüyünü və 

uçuş məsafəsini müəyyən edir. Ballistik raketi 

tələb olunan trayektoriyaya çıxarmaq üçün əv-

vəlcədən hesablanmış burulma proqramında 

müəyyən edilən parametrlər mühüm rol oynayır 

[8]. İtələmə mərhələsində zaman üzrə burulma 

sürəti bütün ballistik trayektoriyanı müəyyən 

edən əsas amillərdən biridir.  

Hesablamalarda ilkin şərt kimi raketin şa-

quli vəziyyətdə buraxılması qəbul edilir. Mü-

hərrikin sönmə anına qədər raketin uçuş bucağı, 

onun dönmə (burulma) bucağı və burulma sü-

rətinin tənzimlənməsi ilə idarə olunur. Bu ida-

rəetmə raketin hündürlük, məsafə və trayektori-

ya bucaqlarının dəqiq müəyyən edilməsinə şə-

rait yaradır. 

➢ Raketin uçuş bucağı raketin hərəkət et-

diyi trayektoriyanın istiqaməti ilə yer 

səthinə paralel olan üfüqi xətt arasında-

kı bucaqdır. Bu bucaq trayektoriyanın 

formasını müəyyən edən əsas parametr-

lərdən biridir, raketin hansı istiqamətdə 

“həqiqi olaraq” hərəkət etdiyini göstə-

rir,  yəni raketin burun hissəsinin bax-

dığı istiqaməti yox, məhz real hərəkət 

vektorunu nəzərə alır. 𝜑 = 00 olduqda 

raket tam üfüqi istiqamətdə uçur, 𝜑 =

900 olduqda raket tam şaquli istiqamət-

də uçur, 𝜑 > 00 olduqda raket yuxarıya 

doğru meylli uçur, enmə fazasındadır, 

𝜑 < 00 olduqda raket aşağıya doğru 

meyllidir.  

➢ Raketin dönmə bucağı, raketin uzununa 

oxunun üfüqi və şaquli müstəvilərə nis-

bətən dəyişdirilməsi nəticəsində əldə 

edilən istiqamətləndirmə parametridir. 

Sadə dillə desək, raketin öz oxu ətrafın-

da və ya uçuş müstəvisində nə qədər bu-

caq dəyişdirdiyini göstərən idarəetmə 

bucağıdır. Bu bucaq vasitəsilə raket tra-

yektoriyasının başlanğıc istiqaməti, 

yüksəlmə və enmə dinamiki idarə olu-

nur. Ballistik raketlərdə dönmə bucağı 

adətən buraxılışın ilk saniyələrində tət-

biq olunan “başın əyilməsi manevri” 

formasıdır. 

➢ Dönmə (burulma) sürəti – raketin dön-

mə bucağının zaman üzrə dəyişmə sürə-

tidir. Bu, raketin öz oxu boyunca sani-
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yədə nə qədər bucaq dəyişdiyini göstə-

rir.  

Şaquli şəkildə buraxılan ballistik raketin 

dönmə bucağı və dönmə sürəti aşağıdakı kimi 

hesablanır: 

𝑃̇𝑎 = 𝜑 +
𝑃.𝑇𝑎

𝑃.𝑇𝑡
 ∙ (𝑇𝑝 − 𝑇𝑐)           (5) 

Belə ki, ballistik raket yalnız ilkin itələmə 

mərhələsində idarə olunduğu üçün trayektori-

yanın düzgün qurulması məhz bu bucaqlardan 

asılıdır. Burada 𝜑 – uçuş bucağı, 𝑃. 𝑇𝑎 – dönmə 

bucağı, 𝑃. 𝑇𝑡 – dönmə (burulma) vaxtı, 𝑇𝑝 – cari 

zaman, 𝑇𝑐 – dönmənin bitdiyi zamandır [9].  

Sərbəst düşmə trayektoriyası mühərrikin 

sönmə anından başlayır. Güclü uçuş trayektori-

yası boyunca hərəkət edən ballistik raket tələb-

lərə uyğun sürətə çatdıqda mühərrik söndürülür 

və bundan sonra sərbəst düşmə mərhələsi baş-

layır. Bu mərhələdə adi ballistik raketlə aşağı 

hündürlüklü manevr tipli ballistik raketin tra-

yektoriyaları bir-birindən fərqlənmədiyi üçün 

(bu yalnız sürüşmə başlanana qədər doğrudur) 

hər iki tip raketin trayektoriyasını eyni şəkildə 

modelləşdirmək mümkündür. Bu mərhələdə 

ballistik raket sərbəst düşmə vəziyyətində ol-

duğundan burulma bucağı ilə bağlı əlavə də-

yişiklik tələb olunmur.  

Sərbəst düşmə mərhələsində raketin uçuş 

bucağı, itələmə mərhələsində həyata keçirilən 

burulma dönməsi nəticəsində müəyyən olun-

duğundan, sabit qiymət kimi qəbul edilə bilər. 

Ballistik raket ən yüksək nöqtədə olanda 

yuxarı istiqamətli (şaquli) sürət tam sıfır olur. 

Bu nöqtədən sonra cazibə qüvvəsi onu yerə 

doğru sürətləndirməyə başlayır. Yəni raket 

qalxma fazasından düşmə fazasına keçir. Bal-

listik raket ən yüksək nöqtəni keçdikdən sonra 

hədəf nöqtəsinə qədər sərbəst düşməni davam 

etdirir.  

Lakin aşağı hündürlüklü sürüşmə-manevr 

tipli raketlərdə əvvəlcədən planlaşdırılmış hə-

dəf nöqtəsinə qədər uçuş məsafəsini artırmaq 

üçün sərbəst düşmə zamanı müəyyən olunmuş 

hündürlükdə və müəyyən olunmuş müddət ər-

zində sürüşmə uçuşu həyata keçirilir. Sərbəst 

düşmə vəziyyətində olan ballistik raketi sürüş-

mə rejiminə keçirmək üçün raket hədəflənən 

sürüşmə hündürlüyünə çatmadan əvvəl onun 

uçuş bucağı tənzimlənməlidir. Bu zaman hü-

cum bucağına (α) görə qaldırıcı qüvvə və mü-

qavimət nisbəti (Fq / Fm) aşağıdakı kimi hesab-

lanır: 

     
𝐹𝑞

𝐹𝑚
=

𝐶𝑞(𝛼)

𝐶𝑚(𝛼)
                      (6) 

Burada 𝐶𝑞(𝛼) və 𝐶𝑚(𝛼) hücum bucağına 

uyğun olaraq, qaldırıcı və müqavimət əmsalla-

rını ifadə edir. Müqavimət nisbəti qaldırıcı qüv-

vənin müqavimət qüvvəsinə olan nisbətidir. Bu 

parametr raketin aerodinamik “keyfiyyətini” 

göstərir. Fq / Fm böyük olduqda raket daha uzun 

məsafəni sürətlə qət edir, kiçik olduqda müqa-

vimət güclü olur və raket tez enir. 

Sürüşmə-manevrli raketlərin analizində 

zərbə nöqtəsinin proqnozu, yəni, raketin, mər-

minin və ya hər hansı uçan obyektin yerə düşə-

cəyi (zərbə endirəcəyi) nöqtənin əvvəlcədən he-

sablanması ən vacib məsələlərdəndir. Bu ob-

yekt havada uçduğu zaman onun mövcud və-

ziyyət məlumatlarına (yer, sürət, istiqamət, 

hündürlük və s.) əsaslanaraq haraya düşəcəyini 

əvvəlcədən təxmin etmək deməkdir. Zərbə nöq-

təsinin proqnozu trayektoriya simulyasiyası ilə 

əldə edilən faktiki düşmə nöqtəsi və sensorlar-

dan alınan hədəfin vəziyyət məlumatları daxil 

edilərək, Yer ellipsoidi üzrə parametr qiymət-

ləndirmə modeli istifadə olunmaqla müəyyən 

edilir. 

Hesablama bu model vasitəsilə aparılır və 

əldə edilən ehtimal olunan zərbə nöqtəsi ilə si-

mulyasiya olunmuş trayektoriya üzrə zərbə 

nöqtəsi arasındakı orta kvadratik məsafə xətası 

(OKMX) hesablanaraq nəticələr müqayisə edi-

lir. Orta kvadratik məsafə xətası proqnoz edil-

miş zərbə nöqtəsi ilə simulyasiya edilmiş zərbə 
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nöqtəsi arasındakı məsafə fərqinin orta kvadra-

tik dəyəridir. Bunun hesablanması üçün proq-

noz nöqtəsi ilə həqiqi nöqtə arasındakı məsafə 

hesablanır, bu məsafə kvadratlaşdırılır, bütün 

testlər üzrə bu kvadratların ortası tapılır, sonra 

həmin orta ədəddən kök alınır. Əgər OKMX-sı 

kiçikdirsə, proqnoz dəqiqdir, model düzgün iş-

ləyir.  

OKMX-sı böyükdürsə, proqnoz yanlış-

dır, model dəqiq deyil və ya məlumatlar kifayət 

deyil. 𝑃𝑖 – proqnoz edilmiş zərbə nöqtəsi,  𝑆𝑖– 

simulyasiya edilmiş (həqiqi) zərbə nöqtəsi olar-

sa, bu iki nöqtə arasındakı məsafə: 

  𝑑𝑖 = √(𝑥𝑃𝑖
− 𝑥𝑆𝑖

)
2
+ (𝑦𝑃𝑖

− 𝑦𝑆𝑖
)
2
      (7) 

Bir neçə belə sınağımız varsa (məsələn, 1 

dəfə deyil, 10 və ya 100 dəfə hesablanıbsa), 

OKMX-sı belə tapılır: 

𝑂𝐾𝑀𝑋 = √
1

𝑛
∑𝑑𝑖

2

𝑛

𝑖=1

  

Yer ellipsoidi üzrə parametr qiymətlən-

dirmə modelindən istifadə etməklə zərbə nöqtə-

sinin proqnozlaşdırılması prosesi aşağıdakı ki-

midir. Ehtimal olunan trayektoriya üzrə zərbə 

üçün istinad nöqtəsi müəyyən edilir və bu 

aşağıdakı kimi hesablanır: 

  |

𝑥𝑖.𝑛

𝑦𝑖.𝑛

𝑧𝑖.𝑛

| = 𝐴 ∙ |
𝑐𝑜𝑠𝜌            𝑠𝑖𝑛𝜌        0
−𝑠𝑖𝑛𝜌        𝑐𝑜𝑠𝜌        0
0                  0             1

| ∙ 𝑅𝑐   (8) 

Burada (xi.n, yi.n, zi.n) istinad nöqtəsinin 

koordinatları, ρ – obyektin indiki mövqeyi ilə 

zərbə nöqtəsi arasındakı bucaqdır (yəni raketin 

hazırda olduğu nöqtə ilə ehtimal olunan zərbə 

nöqtəsi arasındakı bucaq), 𝑅𝑐 − çevrilmədən 

əvvəlki koordinatların vektorudur.  

Burada A matrisi ENU (East–North–Up) 

koordinat sistemindən ECEF (Earth-Centered, 

Earth-Fixed) sisteminə çevrilmə matrisidir və 

istinad nöqtəsinin coğrafi enliyi φ və uzunluğu 

λ olarsa, aşağıdakı kimi ifadə olunur: 

𝐴 = [

−𝑠𝑖𝑛𝜆     − 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑐𝑜𝑠𝜆      𝑐𝑜𝑠𝜑𝑐𝑜𝑠𝜆
𝑐𝑜𝑠𝜆     − 𝑠𝑖𝑛𝜑𝑠𝑖𝑛𝜆      𝑐𝑜𝑠𝜑𝑠𝑖𝑛𝜆

0                  𝑐𝑜𝑠𝜑               𝑠𝑖𝑛𝜑
] 

ENU ↔ ECEF koordinat keçidi para-

metrlərdən asılı olaraq formalaşdırılır. ECEF 

koordinat sistemi Yer ilə birlikdə fırlanır. Yəni 

Yer dönəndə bu koordinat sistemi də onunla 

birlikdə dönür, yerə bağlı (sabit) koordinat sis-

temidir. ECI (Earth-Centered Inertial) koordi-

nat sistemi isə yerin fırlanmasından asılı olma-

yan sistemdir.  

(8)-ci bərabərliklə hesablanan ehtimal 

olunan düşmə istinad nöqtəsinin enliyi və uzun-

luğu müvafiq olaraq (9) və (10)-cu bərabərlik-

lərlə müəyyən edilir [10].  

𝑒𝑛𝑖.𝑛 = 𝑠𝑖𝑛−1 (
𝑧𝑡

√𝑥𝑡
2+𝑦𝑡

2+𝑧𝑡
2
)             (9) 

𝑢𝑧𝑖.𝑛 = 𝑡𝑔−1 (
𝑦𝑡

𝑥𝑡
)                   (10) 

Burada  𝑒𝑛𝑖.𝑛 və 𝑢𝑧𝑖.𝑛 hədəfin istinad 

nöqtəsinin koordinatlarının müvafiq olaraq en-

lik və uzunluq komponentlərini ifadə edir. Tən-

lik (9) və (10) əsasında hesablanan enlik və 

uzunluq qiymətləri ətalət koordinat sisteminə 

aid olduğundan, gözlənilən düşmə nöqtəsinin 

daha yüksək dəqiqliklə müəyyən edilməsi məq-

sədilə Yer ellipsoidal modeli nəzərə alınmalı-

dır.  

Geodezik enliyin hesablanması üçün 

WGS-84 modelinin (World Geodetic System 

1984 – qlobal səviyyədə istifadə olunan geode-

zik koordinat sistemidir. 

Yer səthindəki istənilən nöqtənin enlik, 

uzunluq və hündürlük koordinatlarını müəyyən 

etmək üçün standart modeldir) sabit parametr-

ləri olan Yer böyük yarımoxu (ellipsoidin ekva-

tor radiusu, a = 6378.137 km) və yastılaşma 

əmsalı (qütb radiusunun ekvatora nisbəti ilə el-

lipsoidin nə qədər yastı olduğunu göstərir,                              

f= 1/298.257223563) tətbiq edilir. Düşmə isti-

nad nöqtəsinin enliyindən istifadə olunmaqla, c 
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və s əmsalları tənlik (11) və (12)-yə uyğun ola-

raq hesablanır: 

    𝑐 =
1

√cos(𝑒𝑛2
𝑖.𝑛)+(1−𝑓)2∙sin (𝑒𝑛2

𝑖.𝑛)
         (11)                                              

 

          𝑠 = (1 − 𝑓)2 ∙ c                      (12) 
  

           𝐻𝑔 =
𝑅𝑡∙sin (𝑒𝑛𝑖.𝑛)

sin(𝑒𝑛𝑖.𝑛)−(𝑎∙𝑠)
                 (13) 

 

Burada, 𝐻𝑔 – yer səthindən hədəfə qədər 

olan hündürlük, c – istinad nöqtəsi əmsalı, s – 

Yer ellipsoidinin qiymətləndirmə əmsalı, f – 

Yerin yastılaşma əmsalı, a – Yerin yarımböyük 

oxu (ekvatorial radius) olaraq təyin olunur. 

Tənlik (11) və (12)-yə əsasən hesablanan əmsal 

qiymətləri, eləcə də tənlik (13)-ə uyğun olaraq 

müəyyən edilən yer səthindən hədəfə qədər 

olan hündürlükdən istifadə etməklə, gözlənilən 

düşmə nöqtəsinin enlik və uzunluğu müvafiq 

olaraq aşağıdakı kimi hesablanır [11]: 

𝑒𝑛 = 𝑡𝑎𝑛−1 (
𝐻𝑔 + (𝑎 ∙ 𝑐)

𝐻𝑔 + (𝑎 ∙ 𝑠)
) ∙ tan (𝑒𝑛𝑖.𝑛) 

𝑢𝑧 = 𝑡𝑎𝑛−1 (
𝑦𝑡

𝑥𝑡
) 

 

Nəticə 

Məqalədə aşağı hündürlükdə sürüşmə-

manevr qabiliyyətinə malik ballistik raketlərin 

uçuş trayektoriyasının modelləşdirilməsi və 

zərbə nöqtəsinin proqnozlaşdırılması məsələsi 

kompleks şəkildə araşdırılmışdır. 

Aparılan tədqiqatlar nəticəsində göstəril-

mişdir ki, klassik ballistik modellər aerodina-

mik manevr, hücum bucağı və sürüşmə rejimini 

nəzərə almadığından müasir manevrli ballistik 

raketlərin trayektoriyasını adekvat şəkildə təs-

vir etməkdə məhdud imkanlara malikdir. İş 

çərçivəsində raketin itələmə, sərbəst uçuş və 

terminal mərhələlərində trayektoriyanın forma-

laşmasına təsir edən əsas parametrlər – burulma 

bucağı, burulma sürəti, uçuş bucağı, hücum bu-

cağı, aerodinamik qaldırıcı və müqavimət qüv-

vələri nəzərə alınmaqla genişləndirilmiş trayek-

toriya modeli işlənib hazırlanmışdır. Xüsusilə 

aşağı hündürlükdə sürüşmə-manevr rejiminin 

tətbiqi ilə raketin uçuş məsafəsinin və trayekto-

riyanın qeyri-müntəzəmliyinin artdığı göstəril-

mişdir ki, bu da raket əleyhinə müdafiə sistem-

ləri üçün proqnozlaşdırmanı əhəmiyyətli dərə-

cədə çətinləşdirir.  

Zərbə nöqtəsinin proqnozlaşdırılması 

məqsədilə Yer ellipsoidi üzrə parametr qiymət-

ləndirmə modelinin tətbiqi təklif edilmiş və 

WGS-84 ellipsoidal modeli əsasında enlik və 

uzunluq koordinatlarının daha dəqiq hesablan-

ması təmin edilmişdir. Simulyasiya nəticələri 

ilə proqnozlaşdırılmış zərbə nöqtələri arasında 

OKMX-nın hesablanması göstərmişdir ki, tək-

lif olunan metod zərbə nöqtəsinin müəyyən 

edilməsində yüksək dəqiqlik təmin edir və klas-

sik sferik modellərlə müqayisədə daha real nə-

ticələr verir.  

Nəticə etibarilə, məqalədə təqdim olunan 

elmi-metodik yanaşma aşağı hündürlükdə ma-

nevr edən ballistik raketlərin trayektoriyasının 

və zərbə nöqtəsinin proqnozlaşdırılması üçün 

praktik və tətbiq oluna bilən bir model kimi qiy-

mətləndirilə bilər.  

Əldə edilən nəticələr həm raket uçuş di-

namikasının daha dərindən anlaşılmasına, həm 

də müasir raket əleyhinə müdafiə sistemlərinin 

qiymətləndirmə və analiz imkanlarının geniş-

ləndirilməsinə töhfə verir. 

 

Maraqlar münaqişəsi 

Müəllif bu məqalədə araşdırılması tələb olu-

nan maraqlar münaqişəsinin olmadığını qeyd edir. 
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