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Стартовая масса ракеты-носителя (РН)
и масса её полезной нагрузки зависят от мно-
гих взаимовлияющих факторов: грузоподъ-
ёмности дирижабля или самолёта, высоты и
скорости их полёта, угла наклона траектории
ракеты в момент старта, количества ступе-
ней ракеты и схемы соединения и включе-
ния ракетных блоков, используемых компо-
нентов топлива и двигателей, программы
изменения угла наклона траектории [1].

Поэтому минимизация начальной мас-
сы РН при заданной массе полезной нагруз-
ки (ПН) или максимизация массы ПН при
заданной стартовой массе РН является слож-
ной задачей, так как связана с учётом взаи-
мовлияния элементов технической системы
«дирижабль – ракета-носитель» или «само-
лёт – ракета-носитель». Задача минимизации
стартовой массы РН осложняется ещё и тем,
что на начальных этапах проектирования
многие характеристики, которые необходи-
мо использовать в расчетах, окончательно не
определены. Поэтому целесообразно иметь
методику хотя бы приближённой минимиза-
ции стартовой массы РН, которая требовала
бы небольшое количество исходных данных.

В дальнейшем в качестве критерия ве-
совой эффективности рассматриваемых ви-
дов стартов будем использовать критерий
начальной массы РН.

Общая постановка задачи. Необходи-
мо определить минимальное значение стар-

товой массы РН 0m  при заданной (фиксиро-
ванной) массе выводимой на орбиту полез-
ной нагрузки ПНm  и ограничениях по харак-

теристической скорости хV :
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,
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Данная постановка задачи эквивалент-
на следующей постановке: найти минималь-
ное значение отношения стартовой массы РН
к массе полезной нагрузки 0 0 ПНp m m= при
тех же ограничениях:

0
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Суть методики заключается в опреде-
лении потребной характеристической скоро-
сти хV  для РН, стартующей с Земли, дири-

жабля или самолёта и расчёте массы 0m  с
учётом оптимального распределения массы
РН по ступеням.
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Определение массы РН при назем-
ном старте. Прежде всего следует отметить,
что минимизация стартовой массы РН с ис-
пользованием аналитических зависимостей
возможна только для частных случаев, а
именно для схемы с последовательным со-
единением ракетных блоков и одинаковыми
удельными импульсами топлива и двигате-
лей для всех ступеней РН [2].

В общем случае минимизация старто-
вой массы РН с учётом влияния множества
факторов: различных схем соединения ракет-
ных блоков (последовательное, пакетное,
смешанное), конструктивных характеристик
ракетных блоков, удельных импульсов, пе-
релива компонентов топлива, соотношения
сил тяги двигателей - возможна только чис-
ленными методами. Методика минимизации
стартовой массы РН и оптимизации массы
ракетных блоков с учётом упомянутых фак-
торов представлена в работе [3].

Для оценки начальной массы 0m  при
старте с поверхности Земли должны быть оп-
ределены или заданы:

- масса полезной нагрузки ПНm ;
- потребная характеристическая ско-

рость потр
xV ;

- количество ступеней ракеты-носите-
ля N;

- схема соединения ракетных блоков
(РБ);

- компоненты топлива для каждого РБ;
- удельные импульсы топлива и двига-

теля уд iJ  ( 1,i N= );
- конструктивные характеристики РБ

is  ( 1,i N= ).
Конструктивная характеристика i-го РБ

есть отношение его массы Б im  к массе бло-

ка без топлива Т im :

Б i
i

Б i Т i

m
s

m m
=

−
. (2)

Расчёт потребной характеристической
скорости производится по следующей зави-

симости:

потр потр
x x ид пV V V= + ∆ ,

где потр
x идV  - идеальная потребная характерис-

тическая скорость; пV∆  - суммарные потери
характеристической скорости от действия
гравитационных, аэродинамических сил и
сил противодавления на срезе сопла двига-
теля, действующих на РН в полёте.

Идеальная потребная характеристичес-
кая скорость для вывода полезной нагрузки
на опорную круговую орбиту радиусом oor
вычисляется по следующей зависимости [2]:

2потр З oo
x ид

oo З

rV
r R
µ  

=  
 

, (3)

где 53,986 10 /З км сµ = ⋅  - гравитационная

постоянная Земли; 6371,4ЗR км=  - средний
радиус Земли.

Суммарные потери пV∆  по статистикее
составляют от 1350 до1650 м/с [3].

Рассчитаем минимальную стартовую
массу РН.

Сначала на основе общей постановки
задачи (1) должна быть сформулирована за-
дача на поиск условного экстремума с конк-
ретной целевой функцией и конкретной фун-
кцией ограничений.

Целевая функция 0p , как показано в [3],
выглядит следующим образом:

( )0
1

1
1

N
i

i
i i

sp x
s=

= +
−∑ , (4)

где i Тi ПНx m m=  - (5)

отношение массы топлива i-й ступени к мас-
се полезной нагрузки.

Вид функции ограничений зависит от
количества ступеней РН и схемы соединения
РБ. В частности, для последовательного со-
единения РБ она имеет вид [3]:
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Для других видов соединений РБ фун-
кции ограничений представлены в работе [3].

Далее решается задача на поиск услов-
ного экстремума функции (4) с учетом огра-
ничений (6). В результате решения отыски-

ваются значения аргументов ( )1,opt
ix i N= ,

которые соответствуют минимальному зна-
чению целевой функции (4).

Затем рассчитываются массы состав-
ных частей РН в последовательности:

- по (5) определяется масса топлива
i-го РБ

Т i ПН im m x= ⋅ ; (7)

- по (2) определяется масса i-го РБ

( )
;

1
i

Б i Т i
i

sm m
s

=
− (8)

- определяется масса конструкции i-го
РБ

K i Б i T im m m= − ; (9)

- определяется стартовая масса РН

01
1

N

ПН Б i
i

m m m
=

= + ∑ . (10)

Полученная начальная масса РН будет
минимальна, а распределение массы РН по
ступеням - оптимальным.

Определение потребной характерис-
тической скорости для РН при воздушном
старте. Проведём определение хV  c учётомм

её экономии в связи с воздушным стартом,
которая возникает, во-первых, из-за старта
РН с некоторой высоты и, во-вторых, из-за
того, что дирижабль или самолет летят с оп-
ределённой скоростью.

В свою очередь, экономия хV  из-за стар-
та РН с некоторой высоты имеет две состав-
ляющие:

- экономия из-за изменения потенци-
альной энергии РН;

- экономия из-за уменьшения потерь от
гравитационных, аэродинамических сил и
сил противодавления на срезе сопла двига-
теля.

Экономия хV  из-за изменения потенци-
альной энергии РН, которую обозначим че-
рез 1V∆ , рассчитывается как разность иде-
альных потребных характеристических ско-
ростей при наземном и воздушном стартах

1
2 2 ,З oo З oo

oo З oo З с

r rV
r R r R H
µ µ   

∆ = −   +   
(11)

где сH  - высота старта РН.
В правой части этого выражения пер-

вый член представляет собой формулу (3), а
второй член – модифицированную формулу
(3) с учётом высоты воздушного старта.

Расчёты показывают, что экономия ско-
рости 1V∆  мала. Например, для высоты стар-
та 12 км она составляет всего лишь 14,7 м/c,
а для высоты 17 км – 20,8 м/с. Поэтому в
первом приближении её можно не учитывать.

Экономию потребной характеристичес-
кой скорости хV , возникающей из-за умень-
шения потерь от гравитационных, аэродина-
мических сил и сил противодавления на сре-
зе сопла двигателя, обозначим через 2V∆ . Этуу
экономию можно определить, зная потреб-
ную характеристическую скорость РН для до-
стижения высоты воздушного старта. По
данным [4] для достижения высот 10…12 км
и для различного количества ступеней и схем
соединения ракетных блоков РН эта скорость
составляет
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2 500...600 /V м с∆ = . (12)

Экономию потребной характеристичес-
кой скорости 2V∆  можно также приближён-
но оценить, если учесть, что основные по-
тери скорости РН связаны с действием сил
гравитации, а угол наклона траектории ме-
няется от 90° на небольших высотах до
40°…50° градусов на высотах 10…12 км. По
статистике [4] для различных РН (исключая
конверсионные) время достижения таких
высот составляет 60…70 секунд (РН «Со-
юз» - 64 с, РН «Зенит» - 63 с, РН «Энергия» -
65 с). Среднее значение угла наклона траек-
тории составляет 67°…70°. Следовательно,
потери скорости от действия гравитации со-
ставят:

( )0 sin(65 ...70 ) 520...610 /o o
GV g t м с∆ = ⋅ ⋅ ≈ .

Более точно экономию потребной ха-
рактеристической скорости от действия сил
гравитации и других сил можно получить,
интегрируя уравнения движения конкретной
РН. Для проектных расчетов достаточно ин-
тегрирования упрощённых уравнений движе-
ния [3].

Определим экономию хV  в связи с по-
лётом дирижабля или самолёта с определён-
ной скоростью. Обозначим эту экономию
через 3V∆ .

Рассмотрим пуск РН с дирижабля, ко-
торый может двигаться при старте ракеты
только горизонтально со скоростью пример-
но до 200 км/час или 55,5 м/с. Реальная эко-
номия потребной характеристической скоро-
сти 3V∆  будет несколько меньше скорости
дирижабля, так РН должна сменить направ-
ление полета с горизонтального на наклон-
ный.

Рассмотрим пуск РН с самолёта. В ра-
боте [1] отмечается, что перед пуском РН
самолёт должен сделать горку с максималь-
но возможным углом наклона траектории,
который составляет 20°…30°. Время интен-
сивного разворота РН составляет примерно
20 секунд при изменении угла наклона тра-
ектории РН от стартового значения до опти-

мального программного 50°…60° [1]. Реаль-
ная экономия 3V∆  будет также несколькоо
меньше скорости самолёта. Однако в процен-
тном отношении её следует ожидать боль-
шей из-за начального угла наклона траекто-
рии по сравнению с горизонтальным пуском
РН с дирижабля.

Для учёта влияния пуска РН на эконо-
мию характеристической скорости 3V∆  вве-

дём эмпирический коэффициент ввсk :

3 ввс носV k V∆ = , (13)

где носV  - скорость дирижабля или самолета.
Суммарная экономия потребной харак-

теристической скорости при воздушном
старте определится по следующей зависимо-
сти:

1 2 3V V V V∆ = ∆ + ∆ + ∆ . (14)

Определение потребной массы РН
при воздушном старте. Будем считать, что

потр
xV  для РН при воздушном старте опреде-
лена с учётом высоты и скорости дирижабля
или самолёта.

Последовательность определения мас-
сы РН при воздушном старте совпадает с
последовательностью, используемой при
наземном старте. Целевая функция имеет вид
(4), а при воздушном старте изменится лишь
функция ограничений, в которой должна учи-
тываться экономия характеристической ско-
рости :V∆

0потр расп
x xV V V− ∆ − ≤ . (15)

Определение масс составных частей
ракеты-носителя и стартовой массы ракеты
производится по тем же зависимостям и в
той же последовательности, что и в случае
наземного старта.

Результаты расчётов. На рис. 1 пред-
ставлены результаты расчётов стартовой мас-
сы РН с последовательным соединением РБ
при наземном и воздушном стартах. Масса
полезной нагрузки во всех случаях одинако-
ва и составляла 2,5 т.
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Рассмотрены две группы РН: трёхсту-
пенчатые с компонентами топлива «керосин
- жидкий кислород» и двухступенчатые с ком-
понентами топлива «жидкий водород - жид-
кий кислород». Цифры над столбиками ди-
аграммы означают стартовую массу ракет-
носителей.

Расчёты и оптимизация проводились по
вышеизложенной методике с использовани-
ем системы Mathcad. Составляющая эконо-
мии потребной характеристической скорос-
ти РН, возникающая при воздушных стар-
тах вследствие снижения потерь от сил гра-
витации, аэродинамических сил и сил про-
тиводавления на срезе сопла двигателя, рас-
считывалась с помощью специального про-
граммного обеспечения, построенного в сре-
де Delphi на основе интегрирования упро-
щённых уравнений движения.

Предварительно масса полезной на-
грузки варьировалась и была подобрана та-
ким образом, чтобы начальная масса трех-
ступенчатой РН при наземном старте состав-
ляла примерно 100 тонн, что облегчает срав-
нение начальных масс РН в процентах.

Скорость полёта самолётов составля-
ла M = 0,185; 0,83; 2,0 ; 4,0 , где М – число
Маха. Высота полёта для самолётов со ско-
ростью M = 0,185; 0,83; 2,0  составляла 12 км,
для самолёта со скоростью М = 4,0  прини-
малась равной 17 км. Эмпирический коэф-
фициент ввсk  принимался для дирижабля 0,8,
а для самолётов - 0,9. Конструктивные ха-
рактеристики РБ для трехступенчатой РН
первой, второй и третьей ступеней состав-
ляли соответственно: 1 12s = , 2 10s = , 3 8s = ,

а для двухступенчатой РН - 1 10s = , 2 8s = .
Анализ результатов показывает, что чем

больше скорость и высота полёта дирижаб-
ля или самолёта, тем меньшая масса РН тре-
буется для вывода фиксированной полезной
нагрузки. Наиболее эффективным в весовом
отношении является старт с гиперзвукового
самолёта при М=4 с компонентами топлива
«жидкий водород - жидкий кислород».

Однако следует отметить, что исполь-
зование водорода в качестве горючего РН
влечёт за собой увеличение ее габаритов по
сравнению с РН, использующими в качестве

Рис. 1. Влияние вида старта и топлива на начальную массу РН при заданной массе полезной нагрузки
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горючего керосин. Это увеличение происхо-
дит несмотря на уменьшение стартовой мас-
сы РН. Это объясняется тем, что средняя
плотность топлива с учётом соотношения
компонентов у пары «керосин - жидкий кис-
лород» выше, чем у пары «жидкий водород
– жидкий кислород», примерно в пять раз
(1000 кг/м3 и 200 кг/м3 соответственно).

На рис. 2 представлены результаты рас-
чётов объемов РН для исходных данных, ис-
пользовавшихся при расчете масс.

Анализ результатов показывает, что
потребный объём для реализации РН, ис-
пользующих водород, значительно превыша-
ет объём РН, использующих керосин. По-
скольку при использовании конкретных ти-
пов самолётов габаритные размеры РН мо-
гут быть критичными с учётом её располо-
жения по отношению фюзеляжа (над, внут-
ри, под), то при выборе компонентов топли-
ва с учётом удельного импульса и средней
плотности топлива необходимо пользовать
комплексный критерий эффективности,
предложенный в [3].

Кроме того, при проектировании необ-
ходимо учитывать, что самолёты должны

включать дополнительное оборудование для
подпитки постоянно испаряющихся низко-
кипящих компонентов топлива. Это обору-
дование сложнее и тяжелее в случае, когда в
качестве горючего используется жидкий во-
дород.

В заключение отметим, что на практи-
ке воздушные старты реализованы только по
программе «звёздных войн», а именно, для
перехвата низкоорбитальных космических
аппаратов. Проблема практической реализа-
ции проектов воздушных стартов для «мир-
ного космоса» связана с экономическим ас-
пектом создания сложной технической сис-
темы, в которой появляются новые элемен-
ты, в том числе дирижабли или самолёты
специального назначения. Для своего созда-
ния и эксплуатации они требуют не меньших
ресурсов (финансовых, материальных и люд-
ских) и времени, чем создание РН с назем-
ным стартом. Поэтому при принятии окон-
чательного решения о реализации тех или
иных проектов воздушного старта помимо
оптимизации стартовой массы РН необходи-
мо проводить подробные исследования по
оценке экономической эффективности.

Рис. 2. Влияние вида старта и топлива на объем РН при заданной массе полезной нагрузки
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ASSESSING WEIGHT EFFICIENCY OF CARRIER ROCKETS
LAUNCHED FROM DIRIGIBLES AND AIRPLANES

 2009 V. I. Kurenkov

Samara State Aerospace University

A method of comparative analysis of weight efficiency of carrier rocket launches from the Earth’s surface,
dirigibles, subsonic, supersonic and hypersonic airplanes is proposed. The method is based on assessing the savings
in the required characteristic velocity of carrier rockets launched from dirigibles and airplanes as compared to ground
launches and determining the minimal launching mass of the rocket by optimal mass redistribution among the rocket
units. The method can be used at the initial stages of design.

Carrier rocket, payload, launching mass, dirigible, airplane, characteristic velocity, mass optimization, rocket
units.


