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Аэрокосмическая система основана на ракетном способе выведения на низкую 
орбиту, является трехступенчатой и состоит из дозвукового самолета-носителя, 
гиперзвукового самолета-разгонщика и воздушно-космического самолета. Для улуч-
шения аэродинамического совершенства и летных характеристик аэрокосмической 
системы оптимизированы проектные параметры гиперзвукового самолета-разгон- 
щика для трех видов горючего (водород, метан и керосин). Проведен расчет обте-
кания аэрокосмической системы в сборе и ее ступеней. Движение потока смодели-
ровано решением уравнений Навье  —  Стокса с применением турбулентной модели 
Menter SST k—ω. Для валидации численных методов было проведено сравнение с 
имеющимися данными. 
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Введение. В России и за рубежом проводятся исследования много-
разовых ракетно-космических систем. В 1980-х гг. в СССР был раз-
работан и построен многоразовый орбитальный самолет «Буран» [1]. 
В период 1993–2003 гг. по заказу Федерального космического 
агентства в ЦНИИМаш и ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского (далее — 
ЦАГИ) были проведены комплексные исследования перспектив со-
здания многоразовых космических транспортных систем — НИР 
«Орел» [2]. Кроме того, в Германском центре авиации и космонавти-
ки (Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt e.V. — DLR) разраба-
тывается концепция суборбитального гиперзвукового гражданского 
самолета (космоплана) SpaceLiner [3], представляющего собой двух-
ступенчатую ракетную систему вертикального старта взлетной мас-
сой 1855 т для межконтинентальных перелетов.  

В последние годы в ЦАГИ проводится исследование аэрокосми-
ческой системы с низкой стоимостью транспортировки грузов на ор-
биту и минимальным экологическим влиянием [4] (рис. 1), которая 
может использоваться для межконтинентальных перелетов (на рас-
стояние 15…18 тыс. км). Например, ежедневный рейс Москва—
Сидней сможет обеспечить перевозку от 3 до 5 пассажиров в каждом 
направлении. 

Цель работы — определение основных проектных параметров 
аэрокосмической системы нового поколения и оценка влияния раз-
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личных видов топлива на основные технические характеристики ра-
кетной системы (массу полезной нагрузки, размеры ступеней, объе-
мы топливных баков и т. д.) с использованием CFD-моделирования. 

 

Рис. 1. Аэрокосмическая система 
 
Обоснование выбранной концепции. Масса полезной нагрузки 

(ПН) находится в зависимости от сухой массы для различных транс-
портных крылатых многоразовых систем [5] (рис. 2): одноступенча-
той — SSTO, двухступенчатой — TSTO, при взлете с разгонной те-
лежки — SSTO-SL, воздушном взлете — SSTO-AL, горизонтальном 
взлете с использованием шасси (H), вертикальном взлете с Земли (V). 

 

Рис. 2. Зависимость массы полезной нагрузки 
от сухой массы для различных транспортных 

систем 
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Как видно на рис. 2, двухступенчатая система существенно луч-
ше одноступенчатой, система с воздушным стартом — лучше систе-
мы с наземным стартом (в качестве критерия оптимальности взято 
отношение массы полезной нагрузки к сухой массе). Исходя из этого 
была выбрана концепция двухступенчатой ракетной системы с воз-
душным стартом при принятой стартовой массе 120 т. 

Разработка аэрокосмической системы. Методология исследо-
ваний основана на обобщении и анализе расчетно-теоретического 
научно-технического задела, накопленного в ЦАГИ в данной обла-
сти, в том числе в сфере авиационно-космических систем многоразо-
вого использования, а также на дополнительных расчетных исследо-
ваниях с использованием комплексов вычислительных программ, 
разработанных в ЦАГИ. 

Сформирован облик двух вариантов дозвукового самолета-носи- 
теля — на базе самолета Ил-76 и проекта ЭМЗ им. М.В. Мясищева — 
самолета М-60. Основные данные двухфюзеляжных самолетов-носи- 
телей (табл. 1) получены с использованием характеристик исходных 
самолетов и эмпирических формул для масс отдельных элементов. 
Масса топлива для дозвукового самолета-носителя на базе самолета 
М-60 составляет 50 т, на базе самолета Ил-76 — 27 т. В первом слу-
чае взлетная масса аэрокосмической системы составляет 348 т, во 
втором — 330 т.  

                                                                                                Таблица 1 

Массовые характеристики дозвукового самолета-носителя, т 

Параметр M-60 Ил-76 

Взлетная масса (max) 348 330 

Сухая масса 174 180 

Полезная нагрузка 
120 

(34,5 %) 
120 

(36,4 %) 

Посадочная масса 176,8 182,8 

 
При формировании облика летательного аппарата существенное 

значение имеет выбор типа топлива. Известно, что с точки зрения 
обеспечения наибольшей массы полезной нагрузки на последней ра-
кетной ступени следует использовать топливо с наивысшим удельным 
импульсом. Поэтому на ВКС применено водородно-кислородное топ-
ливо (рис. 3). Применительно к гиперзвуковому самолету-разгонщику 
рассмотрены три типа альтернативного топлива — на основе кероси-
на, жидкого метана и жидкого водорода (окислитель — жидкий кис-
лород). 
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Рис. 3. Вид воздушно-космического самолета в разрезе 
 
CFD-расчет траектории полета и основных характеристик 

аэрокосмической системы. При решении задачи формирования об-
лика аэрокосмической системы необходимо провести детальный си-
стемный анализ, в том числе многочисленные вычисления, такие, как 
расчет оптимизации траектории [6], определение проектных пара-
метров и CFD-расчет. 

CFD-моделирование отдельных элементов и аэрокосмической си-
стемы в целом проведено с помощью высокопроизводительных вы-
числительных систем. Решатель CFD — CFX применен совместно 
с широко распространенной моделью турбулентности Menter SST k—ω 
[7]. Использован гибридный квадро-доминантный способ построения 
сетки в полуавтоматическом режиме, когда объект вручную геометри-
чески разбивается на несколько несущих поверхностей либо тел. 

Для верификации вычислительных методов провели сравнение 
трубного эксперимента по самолету M-60 с имеющимися данными. 
CFD-расчеты дали удовлетворительные результаты. 

Так, крейсерское число Маха исходного самолета М-60 и дозву-
кового самолета-носителя на его базе оказалось практически одина-
ковым, однако произведение КМ снизилось на ~12 %. Зависимость 
аэродинамического качества аэрокосмических систем от угла атаки 
иллюстрируют рис. 4, 5. 

Степень статической устойчивости ракетной системы в момент 
ее отделения от ступеней при посадке обеспечивал соответствующий 
выбор геометрических параметров компоновок.  

С точки зрения акустического воздействия на окружающую сре-
ду самолет М-60 предпочтительнее вследствие экранирования шума 
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двигателей эллиптическим фюзеляжем. Однако произведение КМ 
больше на 6 % у аэрокосмической системы на базе самолета Ил-76 
вследствие меньшей площади миделя, а также у этой системы воз-
растает скорость разделения и, как следствие, масса полезной нагруз-
ки воздушно-космического самолета увеличивается на 2,5 % по срав-
нению с аэрокосмической системой на базе самолета М-60. 

  

Рис. 4. Аэродинамическое качество аэро-
космической  системы  на  базе  самолета 

М-60 

Рис. 5. Аэродинамическое качество аэро-
космической системы  на базе самолета 

Ил-76 
 
В целях иллюстрации рассмотрена траектория полета аэрокосми-

ческой системы и ее ступеней на межконтинентальное расстояние 
(L = 16 тыс. км) для кислородно-водородного топлива гиперзвуково-
го самолета-разгонщика (рис. 6). 

Рис. 6. Траектория аэрокосмической 
системы: 

1 — разгон аэрокосмической системы и ее 
ступеней;  2  —  планирование воздушно-кос- 

мического самолета  
 
Такую задачу в той или иной постановке решали многие иссле-

дователи с использованием как приближенно оптимального, так 
и строго оптимального управления. В работах [8–10] задача выведе-
ния на орбиту была решена исходя из принципа максимума путем 
сквозной оптимизации траектории от начала предстартового маневра 
дозвукового самолета-носителя до момента выхода на орбиту с уче-
том различных ограничений. В работе [11] решена задача выведения 
на орбиту ракетно-космической системы, стартующей со сверхзвуко-
вого самолета-носителя, также используя сквозную оптимизацию 
с применением принципа максимума. 
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Принято, что максимальная допустимая перегрузка составляет 1,7. 
Оптимизируемыми параметрами являются тяговооруженность гипер-
звукового самолета-разгонщика и воздушно-космического самолета и 
фазовые переменные в момент разделения ступеней в начале и конце 
активного участка полета. Расчеты траектории проводились с исполь-
зованием приближенно оптимальных законов управления углом атаки 
и тягой жидкостного ракетного двигателя. Все траектории начинаются 
с горизонтального взлета, набора высоты, затем следует маневр «гор-
ка» и отсоединение ракетной системы. При этом для водородного 
гиперзвукового самолета-разгонщика оптимальные параметры траек-
тории в момент отделения ракетно-космической системы составляют: 
угол наклона траектории  —  θ = 17°, высота  —  10 км и М = 0,63.  

Максимальная скорость воздушно-космического самолета дости-
гает 7,8 км/с на высоте 100 км в конце активного участка. Далее по-
лет воздушно-космической системы происходит по баллистической 
траектории с апогеем 140 км. После входа в атмосферу его планиро-
вание происходит на постоянном угле атаки (α = 45°), позволяющем 
снизить аэродинамический нагрев во время спуска с орбиты. 

Для определения массы полезной нагрузки воздушно-космической 
системы был сформирован облик аэрокосмической системы в сборе 
и ее ступеней, а также определены основные весовые, геометриче-
ские и другие характеристики. Для использования криогенных видов 
топлива потребуется новая аэропортовая инфраструктура. Жидкий 
водород имеет наибольший удельный импульс и существенно мень-
шую плотность, чем керосин. Жидкий метан занимает промежуточ-
ное положение между водородом и керосином. Расчеты показали, что 
при переходе с керосинового на водородный вид топлива у гипер-
звукового самолета-разгонщика одновременно увеличиваются скорость 
отделения воздушно-космического самолета (с 3 750 до 4 100 м/с) и его 
стартовая масса (с 17,76 до 20,87 т). В результате масса полезной 
нагрузки (ПН) при использовании водородного вида топлива увеличи-
вается до 3,2 т, что соответствует суммарной численности в семь чело-
век против пяти для метанового и керосинового вариантов (табл. 2). 

Таблица 2 

Характеристика ракетной системы гиперзвукового самолета-разгонщика 
в зависимости от вида используемого топлива 

Параметр 
Керосин + 
+ кислород 

Метан + 
+ кислород 

Водород + 
+ кислород 

Объем топлива, м3 92,4 112,6 240,5 
Масса самолета-разгонщика, т 102,2 102,2 99,1 
Масса воздушно-космического 
самолета, т 

17,8 17,8 20,9 

Масса полезной нагрузки, т 2,2 2,3 3,2 
Экипаж + пассажиры, чел. 2 + 3 2 + 3 2 + 5 
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Экономическая эффективность аэрокосмической системы при 
выведении полезной нагрузки на орбиту. Стоимость выведения ПН 
на орбиту зависит в основном от массы конструкции ступеней ракет-
ной системы. Расчеты показали, что в зависимости от вида топлива 
относительная сухая масса, а также удельная стоимость выведения на 
орбиту отличаются не более чем на 5 %. Следовательно, с точки зре-
ния экономической эффективности все три варианта аэрокосмической 
системы практически одинаковы, а в вопросе выбора топлива необхо-
димо руководствоваться техническими, экологическими и другими 
принципами.  

Сравнение рассматриваемой аэрокосмической системы с одно-
ступенчатой ракетой-носителем показало, что удельную стоимость 
выведения можно снизить в 2 раза и более при условии суммарного 
грузопотока на орбиту свыше 3 тыс. т. 

Заключение. Сформирован облик аэрокосмической системы на 
базе двух вариантов двухфюзеляжных самолетов-носителей и трех 
вариантов ракетной системы на альтернативных видах топлива. 
Определены основные характеристики ракетных ступеней и аэрокос-
мической системы в целом. С помощью CFD-моделирования уста-
новлено, что самолет-носитель на базе самолета Ил-76 может обес-
печить большую скорость и высоту старта ракетно-космической 
системы. Вследствие этого масса полезной нагрузки воздушно-
космического самолета возрастает на 2,5 %. Наибольшую массу по-
лезной нагрузки обеспечивает кислородно-водородный вид топлива 
гиперзвукового самолета-разгонщика. 
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Optimizing the aerospace system parameters by means 
of the CFD-modelling 

© V.I. Buzuluk, S.M. Mikhalev 

The Zhukovsky Central Aerohydrodynamic Institute (TsAGI), 
Zhukovsky, Moscow region, 140180, Russia 

 
The aerospace system is based on the principle of rocket launch into low orbit. This 
three-stage system consists of the subsonic carrier aircraft, hypersonic booster aircraft 
and aerospace plane. To improve the aerodynamic efficiency and flight performance of 
the aerospace system the booster aircraft design parameters have been optimized for 
three types of fuel (hydrogen, methane and kerosene jet fuel). We have calculated the 
streamlining of the assembled aerospace system and its stages. The air flow motion was 
simulated by the solution of the Navier—Stokes equation using the turbulent model Ment-
er SST k–ω. We have carried out the comparison with the available data to validate the 
numerical procedures. 
 
Keywords: alternative fuel, aerospace system, conceptual design 
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