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В аэрокосмических системах и высокоскоростных транспортных летательных аппара-
тах (ЛА) в качестве разгонно-маршевого двигателя предполагается использовать 
прямоточный воздушно-реактивный двигатель. В работе проанализированы пять 
различных схем таких двигателей, предназначенных для использования в составе си-
ловой установки ЛА, способного совершать полет в широком диапазоне высот и ско-
ростей. Приведены результаты расчетов и сравнения тягово-экономических характе-
ристик. В качестве критериев для сравнения выбраны удельная тяга и удельный им-
пульс. 
Ключевые слова: прямоточный воздушно-реактивный двигатель, камера сгорания, 
тягово-экономические характеристики, удельная тяга, удельный импульс. 

Ramjet engines are proposed to be used as accelerating rocket engines in aerospace systems 
and high-speed transport aircrafts. In this paper, five different schemes of such engines to be 
installed on high-speed wide-range aircrafts are described. The results of calculations and 
the comparison of their thrust-economic characteristics are presented. The specific thrust 
and specific impulse are compared and analyzed. 
Keywords: ramjet, combustion chamber, thrust, specific impulse, numerical simulation. 

Проектируемые в настоящее время аэрокосми-
ческие системы, а также высокоскоростные 
транспортные летательные аппараты (ЛА) 
должны совершать полет в широких скорост-
ном и высотном диапазонах. Это требование не 
позволяет использовать двигатели традицион-
ных схем на всей траектории полета. Поэтому 
рассматриваются возможности применения 
комбинированных силовых установок. В соста-

ве таких силовых установок могут использо-
ваться двигатели сложных схем, например, ра-
кетно-прямоточный [1], турборакетный, двига-
тель типа SABRE (проект Skylon [2]). 

Возможны также различные варианты раз-
мещения на ЛА нескольких двигателей разных 
типов. Так, на ЛА проекта ZEHST [3] планиру-
ется использовать воздушно-реактивный дви-
гатель (ВРД) для полета с дозвуковыми скоро-
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стями, ракетный двигатель для разгона до ско-
рости, необходимой для старта прямоточного 
ВРД, который должен обеспечивать разгон ЛА 
и полет на крейсерской скорости. А проект 
LAPCAT [4] предусматривает разгон ЛА до 
скорости, соответствующей М  4, после чего 
должен произвестись запуск разгонно-марше-
вого прямоточного ВРД, имеющего два режима 
работы: с до- и сверхзвуковой скоростью в ка-
мере сгорания (КС). 

Таким образом, в подобных проектах в каче-
стве разгонно-маршевого двигателя использу-
ется широкодиапазонный прямоточный ВРД. 
Его регулирование в процессе полета может 
производиться посредством изменения подачи 
топлива, а также изменения (перемещения) 
элементов конструкции проточного тракта, ко-
торые могут быть непрерывные и дискретные. 
Применение дискретного способа регулирова-
ния режима работы двигателя позволяет упро-
стить его конструкцию по сравнению с двигате-
лем с непрерывным регулированием, сделать ее 
легче и дешевле. Далее рассматриваются имен-
но такие двигатели. Предполагается, что они 
имеют два режима работы: разгонный и мар-
шевый.  

На основании результатов интегральных 
расчетов проведено сравнение тягово-эконо-
мических характеристик широкодиапазонных 
прямоточных ВРД пяти различных схем. Такие 
расчеты позволяют также установить принци-
пиальную возможность реализации пяти схем 

на этапе предварительного анализа. Подобные 
подходы к расчету широко исследовались мно-
гими авторами, например [5, 6]. 

Цель работы — выбор принципиальной 
схемы прямоточного ВРД для ЛА, способного 
совершать полет в широких диапазонах высот и 
скоростей, которые обеспечат наибольшую тягу 
на разгонном режиме и при этом будут эконо-
мичными на маршевом. 

 
Постановка задачи и метод расчета. Предпо-
лагается, что рассматриваемые ВРД обеспечи-
вают тягу как на разгонном режиме с коэффи-
циентом избытка воздуха  = 1, так и при поле-
те с крейсерской скоростью, соответствующей 
числу Маха полета М = Мmax, с  = 1,5. 

Оценки характеристик проводились для чи-
сел Маха полета Mmin = 3,5 и Mmax = 5,5 (угол 
атаки в обоих случаях одинаковый). Предвари-
тельно были выполнены расчеты течения в 
воздухозаборном устройстве (ВЗУ) с тремя па-
нелями внешнего сжатия (рис. 1), построенно-
му согласно критерию Осватича [7]. Расчетный 
режим работы ВЗУ (когда скачки уплотнения 
от панелей внешнего сжатия фокусируются на 
передней кромке обечайки, рис. 2) соответству-
ет Mmax. Для всех рассмотренных вариантов ис-
пользовались одинаковые воздухозаборные 
устройства, поэтому сравнительный анализ 
представляется вполне корректным. При расче-
те ВЗУ были определены параметры в горле. 
Эти данные использовались для дальнейшего 

 
Рис. 1. Общая схема модели: 

Fн — площадь поперечного сечения трубки тока невозмущенного течения воздуха, попадающего в проточный тракт 
двигателя; Fвх — площадь входного сечения ВЗУ; ЛА — угол атаки ЛА; Fгор — площадь сечения горла ВЗУ; СУ — прямой 

скачок уплотнения перед КС; FКС — площадь сечения КС; Fкрит — площадь критического сечения сопла; Fс — площадь 
выходного сечения сопла; ЖЛ — жидкая линия тока 

 
Рис. 2. Конфигурация модели для схемы № 1 
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определения тягово-экономических характери-
стик — удельной тяги двигателя и удельного 
импульса в направлении, совпадающем со 
строительной осью аппарата. Тяга вычислялась 
как разность импульсов на срезе сопла и в по-
перечном сечении трубки тока невозмущенного 
течения воздуха, поступающего в проточный 
тракт ВРД: 

    2 2
с с с c н н н н ЛАcos ,R p V F p V F      

а удельная тяга и удельный импульс — соответ-
ственно по формулам 
 уд возд/ ;R R G  уд т/ .I R G  
Здесь индекс «н» соответствует параметрам те-
чения в невозмущенном потоке, а индекс «с» — 
на срезе сопла; p, ρ, V — соответственно давле-
ние, плотность и скорость потока в рассматри-
ваемом сечении, площадь которого F; Gвозд — 
расход воздуха через проточный тракт двигате-
ля; Gт — расход топлива. 

Трение и теплоотвод в стенки по тракту не 
учитывались. 

В большинстве случаев предполагается, что 
в сечении Fкр число Маха М = 1. Параметры в 
этом сечении рассчитываются для полного сго-
рания топлива. При этом поток в КС является 
дозвуковым. Течение, в котором осуществляет-
ся переход к дозвуковой скорости, моделирует-
ся прямым скачком уплотнения, располагаю-
щемся в расширяющейся части тракта КС. Топ-
ливо (метан) подается в КС в направлении 
течения со скоростью звука. Химический состав 
и термодинамические параметры продуктов 
сгорания на выходе из КС считаются равновес-
ными. Для расчета термодинамических пара-
метров решается система уравнений на основе 
интегральных законов сохранения для реаги-
рующей смеси топлива и окислителя [8]. Тер-
модинамические свойства и равновесный со-
став продуктов сгорания рассчитываются в 
программе, созданной в ЦИАМ на основе ме-

тода, описанного в [8]. При расчете полагается, 
что смесь состоит из следующих элементов: H, 
O, C, N, H2, O2, N2, OH, H2O, NH3, NO, CH4, CO, 
CO2, Ar, NO2. 

Течение в сопле рассчитывается в изоэнтро-
пической постановке. Отношение площади вы-
ходного сечения сопла к площади входного се-
чения ВЗУ во всех вариантах одинаково и рав-
но 1,5. Следует отметить, что течение в сопле 
считается «замороженным» (т. е. состав про-
дуктов сгорания не изменяется). 

 
Схема № 1. При расчете по этой схеме рас-

сматриваются конфигурации КС с изменяемой 
площадью критического сечения (рис. 2). 

В схеме № 1а (табл. 1) критическое сечение 
выбрано для случая, когда скачок уплотнения 
находится в горле воздухозаборника при числе 
Маха набегающего потока Mmin и коэффициенте 
избытка воздуха  = 1 (при этом в процессе по-
иска решения сохранялось отношение Fкрит/FКС = 
= 0,5). Чтобы получить звуковое течение в кри-
тическом сечении для числа Маха полета Mmax, 
для данной схемы скачок уплотнения должен 
располагаться в расширяющейся части КС. При 
использовании схемы № 1а для числа Маха Mmax 
в табл. 1 приведены данные для коэффициента 
избытка воздуха  = 1 и для  = 1,5. Для данной 
схемы были получены следующие характери-
стики: при М = Мmin Rуд=97 с, Iуд = 1 675 с; при 
M = Mmax Rуд = 46 с, Iуд = 1 190 с. К данным вели-
чинам будут соответственно отнесены характе-
ристики двигателей всех схем, рассматривае-
мых далее. 

Для схемы № 1б критическое сечение выби-
рается для М = Mmax при расположении скачка 
уплотнения в горле ВЗУ с  = 1, а для варианта 
№ 1 в — с  = 1,5. Сравнительные данные при-
ведены в табл. 1. 

 
Схема № 2. Рассматривается последователь-

ное расположение секций КС. На крейсерском 

Таблица 1 
Данные для схемы № 1 

Вариант схемы Число  
Маха 

Выбор площади критического 
сечения 

Коэффициент избытка 
воздуха Удельная тяга Удельный 

импульс 

1a Мmin М = Mmin,   = 1,0 1,0 1,00 1,00 
1а Mmax М = Mmin,   = 1,0 1,0 1,31 0,88 

М = Mmin,   = 1,0 1,5 1,00 1,00 

1б Mmax М = Mmax,   = 1,0 1,0 1,45 0,97 

1в Mmax М = Mmax,   = 1,5 1,5 1,19 1,19 
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режиме полета (М = Mmax) горение осуществля-
ется только в первой по ходу течения секции, 
на разгонном режиме — в обеих (рис. 3). 

Площадь критического сечения Fкрит1 выби-
рается для числа Маха полета М = Mmax и коэф-
фициента избытка воздуха  = 1,5, а площадь 
сечения FКС2 (численно равна Fкрит2) находится 
из условия критического течения на входе в 
сопло для полета при М = Mmin и  = 1. Прямой 
скачок уплотнения расположен в горле ВЗУ и 
при М = Mmin и при М = Mmax. Рассматривается 
двухпоясная система подачи топлива. Первый 
пояс располагается в конце расширяющейся 
части (FКС1), а второй — после критического 
сечения (в сечении FКС2). На режиме работы для 
числа Маха М = Mmax все топливо подается в 
первый пояс, а для числа Маха М = Mmin в пер-
вый пояс подается топливо с  = 7,62 (чтобы в 
сечении Fкрит1 число Маха было близко к 1), а во 
второй — все остальное для достижения сум-
марного коэффициента избытка воздуха  = 1. 

Таким образом, при полете с М = Мmax вто-
рая секция КС работает как участок расширя-
ющейся части сверхзвукового сопла. Поэтому в 
расчетах полагалось, что при М = Мmax сечение 
мгновенного замораживания находится в Fкрит 
(при М = Мmin оно находится в сечении Fкрит2). 

Результаты расчетных оценок для данного 
варианта приведены в табл. 2. 

 
Схема № 3. Рассматривается параллельное рас-
положение секций КС (рис. 4). Размеры крити-
ческих сечений боковых каналов выбираются 
для М = Mmin =1,0, а для центрального кана-
ла — для М = Mmax   = 1,0. В результате при по-
лете с числом Маха Mmin центральный канал 
работает при  = 5,11 (при этом значении  

обеспечивается максимальный теплоподвод), а 
при полете с числом Маха Mmax боковые каналы 
работают при расположении скачка уплотне-
ния в сечении, соответствующем FСУ/Fгор = 1,85, 
и коэффициенте избытка воздуха  = 1,5. 

При оценке удельной тяги варьировалось 
отношение площадей поперечного сечения 
центрального и боковых каналов. Приведенные 
в табл. 3 результаты соответствуют случаю, ко-
гда данные площади равны. Следует обратить 
внимание при сравнении схем № 1 и 2, что сум-
марный коэффициент избытка воздуха не сов-
падает с рассмотренными ранее. Однако, если 
для М = = Mmax можно провести расчеты с сум-
марным коэффициентом избытка воздуха 1,5, 
то для М = = Mmin течение в центральном кана-
ле определяется площадью критического сече-
ния, выбранной для М = Mmax, что не позволяет 
приблизить суммарный коэффициент избытка 
воздуха к 1. 

 
Схема № 4. В отличие от варианта № 3 в данном 
случае (рис. 5) центральный канал является 
укороченным (занимает примерно 1/2 длины 
участка с постоянной площадью поперечного 
сечения). Рассматривается решение для числа 
Маха набегающего потока Mmax. Приведенные 
ниже результаты соответствуют случаю, когда 
площадь поперечного сечения на входе в цен-
тральный канал равняется сумме площадей по-
перечных сечений на входе в боковые каналы 
(FКС2 = 2FКС1). Поэтому при суммарном коэффи-
циенте избытка воздуха  = 1,5 коэффициент 
избытка воздуха для центрального канала  = 
= 0,75 (при М = Mmax топливо подается только в 
центральный канал). По боковым каналам те-
чет «холодный» воздух. Площадь критического  

 
Рис. 3. Конфигурация модели для схемы № 2 

Таблица 2 
Данные для схемы № 2 

Число Маха 
Течение во второй секции КС  

(Fкрит1 – Fкрит2) 
Коэффициент избытка воздуха Удельная тяга Удельный импульс 

Mmin Равновесное 1,0 1,00 1,00
Mmax Замороженное 1,5 1,19 1,20
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Рис. 4. Конфигурация модели для схемы № 3: 

FСУ — площадь сечения, в котором расположен прямой скачок уплотнения (определяется в расчете) 

Таблица 3 
Данные для схемы № 3 

Число  
Маха 

Коэффициент избытка воздуха  
по каналам 

Суммарный коэффициент 
 избытка воздуха Удельная тяга Удельный 

импульс 

Mmin Боковые 1,0; 
центральный 5,11 

1,67 0,67 1,35

Mmax Боковые 1,5 
центральный 1 

1,20 1,22 0,98

 
Рис. 5. Конфигурация модели для варианта № 4 

Таблица 4 
Данные для схемы № 4 

Число  
Маха 

Суммарный коэффициент 
избытка воздуха 

Удельная 
тяга 

Удельный 
импульс Примечание 

Mmax 1,5 0,62 0,62 Нет горения во второй секции 
1,19 1,19 Полное сгорание и перемешивание топлива
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сечения  в центральном  канале  выбирается для 
 = 0,75. Предполагается, что остаток топлива 
будет догорать во второй части КС, начиная с 
выхода из центрального канала. 

В табл. 4 приведены результаты для двух 
случаев. В первом случае нет горения во вто-
ром участке КС. Давление на входе в сопло 
считается одинаковым для холодной и горячей 
струй. Во втором случае на выходе из КС (вхо-
де в сопло) предполагается, что топливо пол-

ностью сгорело, и потоки перемешались. Те-
чение в данном сечении является сверхзвуко-
вым. 

Для проверки возможности смешения и го-
рения на втором участке КС решена модельная 
плоская задача. Расчеты выполнялись с помо-
щью комплекса программ для интегрирования 
полной осредненной системы уравнений На-
вье — Стокса для многокомпонентного реаги-
рующего газа, разработанного в ЦИАМ [9]. 

 
Рис. 6. Расчетные область КС и сетка 

 
Рис. 7. Поля параметров потока: 

а — число Маха; б — давление; в — температура; г — массовая концентрация кислорода; д — массовая концентрация 
углекислого газа; е — массовая концентрация паров воды 
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Использовались модель турбулентности 
А.Н. Секундова [10] и модель редуцированной 
химической кинетики [11]. 

Исследовалось смешение продуктов сгора-
ния метана в воздухе из центрального канала 
двигателя с воздухом из боковых каналов. Рас-
четная область КС (линейные размеры отнесе-
ны к ширине проточного тракта КС) показана 
на рис. 6. Коэффициент избытка воздуха про-
дуктов сгорания  = 0,75. 

Поля параметров потока образующегося те-
чения (давление и температура отнесены к ста-

тическим параметрам воздуха на входе в КС) 
представлены на рис. 7.  

Смешение потока воздуха из боковых кана-
лов с продуктами сгорания из центрального 
канала происходит слабо (см. рис. 7). Особенно 
хорошо это заметно на поле температур, где 
четко наблюдается граница раздела двух пото-
ков. На границе соприкосновения потоков 
видно небольшое повышение температуры и 
увеличение концентрации CO2. Это свидетель-
ствует о том, что в данном месте идет горение, 
но с малой интенсивностью. 

 
Рис. 8. Конфигурация модели для схемы № 5 

Таблица 5 
Данные для схемы № 5 

Число 
Маха 

Суммарный коэффициент 
избытка воздуха Удельная тяга Удельный  

импульс Примечание 

Mmin 1,0 1,00 1,00 Нет горения во второй секции
Mmax 1,5 1,17 1,18 Полное сгорание и перемешивание
 

 
Рис. 9. Сравнительные характеристики: 

а, б — М = Мmin;  в, г — М = Мmax 
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Схема № 5. Рассматривается горизонтальное 
разделение КС на секции. Конфигурация моде-
ли изображена на рис. 8. 

Проходные сечения выбирали следующим 
образом: находились площади критического 
сечения Fкрит1 и Fкрит2 обоих каналов для числа 
Маха полета Mmin при условии размещения 
скачка уплотнения в горле воздухозаборника и 
для коэффициента избытка воздуха  = 1. На 
данном режиме створки открыты (см. рис. 8, 
пунктирные линии). При интегральных оцен-
ках параметры на входе в нижний и верхний 
каналы одинаковы. Отношение площади кри-
тического сечения к площади канала камеры 
Fкрит1/FКС1 = Fкрит2/FКС2 = 0,5 (одинаково для обо-
их каналов). Для числа Маха полета Mmax 
створки перекрывают верхний канал и весь 
поток идет через нижний канал. В данном слу-
чае варьируется высота нижнего канала (FКС2) 
таким образом, чтобы в сечении Fкрит2 число 
Маха М = 1 для коэффициента избытка возду-
ха  = 1,5 при условии размещения скачка 
уплотнения в горле воздухозаборника. При 
этом общая высота камеры сгорания не меня-
ется. В результате проведенных расчетов уста-
новлено, что площадь нижнего канала должна 
составлять 0,62 от общей площади КС, т. е. 
FКС1/(FКС1 + FКС2) = 0,62. Результаты расчетов 
приведены в табл. 5. 

 
Сравнение тягово-экономических характери-
стик. Диаграммы сравнения тягово-экономи-
ческих характеристик для рассмотренных вари-
антов приведены на рис. 9. 

При полете с числом Маха М = Mmin коэф-
фициент избытка воздуха  = 1,0 для вариантов 
№ 1, 2 и 5. При полете с числом Маха М = Mmax 
коэффициент избытка воздуха  = 1,5 для схем 
№ 1, 2, 4 и 5 (схема № 4 без перемешивания по-
токов и горения во второй секции). Следует 
обратить внимание, что для схемы № 3 приве-
денные на диаграмме результаты соответствуют 
=1,67 для М = Mmin и  = 1,2 для М = Mmax. 

При сравнении характеристик двигателей 
представленных схем на разгонном режиме 
предпочтение отдается двигателю с более высо-
ким показателем удельной тяги, а на марше-
вом — удельного импульса. 

Вывод 
В результате проведенного анализа (без уче-

та гидравлических и тепловых потерь и с пол-
нотой сгорания, равной 1) пяти схем конфигу-
раций КС высокоскоростных широкодиапа-
зонных двигателей установлено, что наиболее 
предпочтительными по удельной тяге и удель-
ному импульсу для числа Маха полета Mmin с 
коэффициентом избытка воздуха 1 и для числа 
Маха полета Mmax с коэффициентом избытка 
воздуха 1,5 являются: 

1) конфигурация КС с изменяемой площа-
дью критического сечения сопла (схема № 1); 

2) конфигурация КС с двухпоясной систе-
мой подачи топлива при последовательном 
расположении секций (схема № 2); 

3) конфигурация с горизонтальным разделе-
нием КС (схема № 5). 
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