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Идея воздушного старта ракеты-носителя (РН) с использованием самолёта-

носителя (СН) привлекает внимание разработчиков ракетно-космической техники 
последние 30-40 лет. Разработка космических транспортных систем с использованием 
воздушного старта проводится в США, России, Украине, Израиле, Китае и других 
странах [1]. 

В данной работе проводится установление зависимости между выбором 
ракетного двигателя и составляющими потребной скорости для выведения полезной 
нагрузки на низкую круговую орбиту с высотой кмh 180 . Запуск РН проводится с 
экватора, с высоты 12 км. Масса топлива составляет 0,95 полной массы ракеты; РН 
является одноступенчатой; начальный угол наклона траектории РН φ=55° и изменяется 
по постоянному закону до 90°. СН имеет крейсерскую скорость 0,9 М. В расчёте 
потребной скорости учитывается, что РН при отстыковке от СН приобретает 

инерционную надбавку скорости от СН, составляющую ,СНин kVV  где 9,0k ; СНV  –

крейсерская скорость СН [2].  
Вычисление интеграла силы тяги проводилось через замену его на формулу 

Циолковского [2]. В связи со значительным понижением плотности воздуха и 
максимальной скорости ветра в стратосфере коэффициент сопротивления РН принят за 
константу. Ускорение свободного падения на интервале низких высот принято за 
константу. Вычисление интегралов аэродинамического сопротивления, гравитационной 
силы и потерь, возникающих на срезе сопла, проводилось путём замены переменной 
времени на относительную массу. 

Выборка составлена из 10 двигателей отечественного и зарубежного 
производства. Результаты вычислений оформлены при помощи Microsoft Excel и 
представлены на рисунке. 

 
Рис. Результаты расчётов 
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Результаты вычислений показали, что зависимость идеальной скорости от тяги 
двигателя наиболее точно описывается аппроксимационной кривой 

,89156,1102)( 24   PPPVид где P – сила тяги, кН [3]. Аэродинамические и 

гравитационные потери изменяются неоднозначно, уменьшаясь и увеличиваясь. При 
расчётах с учётом реальных условий аэродинамическими потерями скорости можно 
пренебречь ввиду их малости. Потери характеристической скорости на срезе сопла 
двигателя описываются аппроксимационной степенной функцией .3,2420)( 66,0 PPVR  
Графики зависимостей массы РН и суммарных потерь от тяги двигателя представлены 
на рис. 2. Данную зависимость можно представить в виде аппроксимирующей 
кусочной функции 
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Рис. 2. Результаты обработки данных 
 
Формулы, полученные в результате статистической обработки данных, могут 

быть использованы при проектировочных расчётах двигателей РН в первом 
приближении. Точность может быть повышена путём более детального расчёта 
массово-габаритных характеристик РН. 

По результатам проведённого исследования получено, что наиболее выгодным в 
поставленной задаче является использование ракетного двигателя Rockedyne H-1, 
который обеспечивает наименьшую потребную скорость РН. 
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