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Рассмотрены методические аспекты косвенного определения тяговых характеристик 
безроторных воздушно-реактивных двигателей с использованием данных телемет-
рии, которые можно получить в процессе летных испытаний высокоскоростных лета-
тельных аппаратов. Описаны особенности нахождения тяговых характеристик при 
стендовых и летных испытаниях. Разработан математический аппарат для анализа 
данных и количественной оценки тяги и удельного импульса безроторного воздушно-
реактивного двигателя по внутренним параметрам, а также его эффективной тяги в 
интеграции с высокоскоростным летательным аппаратом. Проведена апробация 
предложенных подходов и валидация разработанных математических моделей по ре-
зультатам стендовых экспериментальных исследований тяговых характеристик мо-
дельных безроторных воздушно-реактивных двигателей в интеграции с имитатором 
фюзеляжа высокоскоростного летательного аппарата. Показана удовлетворительная 
сходимость результатов косвенных и прямых (реализованных на стенде) измерений 
сил. Полученные данные могут быть применены при разработке методик и анализе 
стендовых и летных испытаний летательных аппаратов с безроторными воздушно-
реактивными двигателями. 
Ключевые слова: безроторный воздушно-реактивный двигатель, высокоскоростной 
летательный аппарат, тяга двигателя, удельный импульс, распределение давления, ма-
тематическая модель 

This article examines methodological aspects of the indirect calculation of thrust 
characteristics of irrotational air-breathing jet engines using telemetry data that can be 
obtained during high-speed aircraft flight tests. Specific features of determining thrust 
characteristics during bench and flight tests are described. Mathematical models are 
developed for data analysis and calculation of the thrust and the specific impulse of an 
irrotational air-breathing jet engine by internal parameters, as well as its effective thrust in 
integration with a high-speed aircraft. The proposed approaches are tested, and the 
developed mathematical models are validated according to the results of experimental 
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bench tests of the thrust characteristics of irrotational air-breathing jet engines in 
integration with a model fuselage of a high-speed aircraft. Satisfactory convergence of the 
results of indirect and direct (experimental) force measurements is shown. The data 
obtained can be used for further development of the method and analysis of bench and 
flight tests of aircraft with irrotational air-breathing jet engines. 
Keywords: irrotational air-breathing jet engine, high-speed aircraft, engine thrust, specific 
impulse, pressure loading, numerical model 

Прогрессивное развитие средств для транскон-
тинентальных и суборбитальных перевозок 
грузов и пассажиров связано с появлением пер-
спективных аэрокосмических транспортных 
систем на базе высокоскоростных летательных 
аппаратов (ЛА) [1]. 

Одним из проблемных аспектов создания 
высокоскоростных ЛА является разработка си-
ловых установок, способных обеспечить высо-
кие показатели энергоэффективности. В основе 
таких силовых установок целесообразно ис-
пользовать безроторные воздушно-реактивные 
двигатели (ВРД) [1, 2]. 

Вопросам создания безроторных ВРД уде-
ляется большое внимание при реализации 
международных (в частности, HEXAFLY-INT 
[3]) и национальных проектов в России, США, 
ЕС, Китае, Индии и в других странах [4]. 

Современные проекты по разработке пер-
спективных аэрокосмических транспортных 
систем находятся на стадии концептуальных и 
фундаментальных исследований. Однако про-
веденные к настоящему времени стендовые ис-
пытания [5], подтвердившие возможность реа-
лизации активного полета высокоскоростного 
ЛА с безроторными ВРД, дают основание пла-
нировать необходимость дальнейших летных 
исследований [6]. 

Определение тяговых характеристик двига-
теля в полете является актуальной и сложной 
задачей при разработке любого типа ЛА. При-
менительно к безроторным ВРД, которые име-
ют значительную степень интеграции с фюзе-
ляжем ЛА и при работе находятся под воздей-
ствием набегающего высокоскоростного и 
высокоэнтальпийного потока воздуха, слож-
ность этой задачи значительно возрастает. 

Большое внимание уделяется разработке спо-
соба нахождения тяговых характеристик в полете 
по результатам измерения параметров рабочего 
процесса безроторного ВРД [7, 8]. Но в двигате-
лях для летных испытаний количество измеряе-
мых параметров обычно ограничено, а сами ис-
пытания дороги. Это предопределяет необходи-
мость сочетания результатов стендовых и летных 

испытаний для определения реальных тяговых 
характеристик безроторных ВРД. 

Цель работы — разработка математической 
модели для определения тяговых характери-
стик по результатам измерения параметров ра-
бочего процесса в проточном тракте двигателя. 
В частности, предлагается использовать изме-
рения распределения статического давления, 
которые могут быть выполнены с достаточной 
точностью и в полете, и при испытаниях на 
стенде. 
 
Особенности определения тяговых характе-
ристик высокоинтегрированной системы 
безроторный ВРД + ЛА. В соответствии с ме-
тодологическим подходом, наиболее часто 
применяемым при создании перспективных 
силовых установок для аэрокосмической тех-
ники, перед проведением летных испытаний 
необходимо выполнить полный цикл стендо-
вых испытаний, в процессе которых должны 
быть подтверждены основные характеристики 
двигателя, в том числе зависимость тяги и 
удельного импульса от рабочих параметров в 
заданном диапазоне. 

Для безроторных ВРД характерна высокая 
степень интеграции с фюзеляжем ЛА. В этом 
случае обычно сложно выявить физическую 
границу между двигателем и фюзеляжем.  
С учетом этого для однозначной трактовки 
представленных далее результатов выделим 
некоторые терминологические особенности в 
определении сил, действующих на ЛА. Рас-

 
Рис. 1. Составляющие суммарной силы,  

действующей на ЛА 
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смотрим скоростную систему координат [9], 
связанную с центром масс ЛА (рис. 1). 

В скоростной системе координат ось x со-
направлена с вектором скорости ЛА. Угол атаки 
 связывает ось x и основную строительную 
горизонталь ЛА. 

Тяга двигателя Rт  по внутренним парамет-
рам определяется как разность векторов вход-
ного Pвх  и выходного Pвых  импульсов потока 
рабочего тела в проточном тракте двигателя [2]. 
В рамках настоящей статьи будем понимать, 
что проточный тракт безроторного ВРД начи-
нается от входа в воздухозаборное устройство 
(там, где набегающий поток воздуха еще не 
возмущен) и заканчивается в сечении выхода из 
сопла. При этом сопротивление внутреннего 
проточного тракта двигателя учитывается пу-
тем снижения импульса в сечении выхода из 
сопла. 

Для работающего безроторного ВРД обыч-
но выполняется неравенство P Pвых вх  и тяга 
может иметь положительную проекцию на ось 
x. При полете с выключенным двигателем и ре-
ализации протока воздуха через него (из-за 
неизэнтропичности течения вследствие сопро-
тивления и теплоотвода в стенки) знак нера-
венства меняется: P Pвых вх . В этом случае 
двигатель создает силу, проекция которой на 
ось х имеет отрицательное значение, дополни-
тельно тормозящее ЛА. 

Все остальные силы, действующие на инте-
грированную систему безроторный ВРД + ЛА 
(кроме тяги двигателя по внутренним парамет-
рам и силы тяжести Rтяж ), будем относить к 
интегральной аэродинамической силе Fад , 
условно отнесенной к фюзеляжу ЛА. Эта сила 
может быть разложена на сопротивление Fx  и 
подъемную силу Fy . Сопротивление направле-
но вдоль оси х, а подъемная сила — вдоль оси y. 

Проекцию суммы силы сопротивления и тя-
ги двигателя по внутренним параметрам на ось 
x будем называть эффективной тягой безро-
торного ВРД. Использование такого термина 
связано с тем, что практически весь ЛА являет-
ся мотогондолой, сопротивление которой рав-
но Fx . В случае горизонтального полета при 
положительной эффективной тяге реализуется 
ускорение ЛА, при тяге, равной нулю, — дви-
жение с постоянной скоростью, а при отрица-
тельной тяге — торможение. 

Рассмотрим особенности стендовых испы-
таний безроторных ВРД. Следует отметить, что 
тяговые характеристики таких двигателей 

наиболее достоверно можно определить только 
при их испытаниях в составе фюзеляжа или его 
имитатора. Это является следствием высокой 
степени интеграции безроторного ВРД и фюзе-
ляжа, в частности объединения воздухозабор-
ного устройства и реактивного сопла. Далее си-
стему безроторный ВРД + фюзеляж ЛА, пред-
назначенную для испытаний в стендовых или 
летных условиях, будем называть объектом ис-
пытаний (ОИ). 

При огневых испытаниях ОИ на стенде 
должны быть воспроизведены высотно-
скоростные условия полета. Для этого ОИ уста-
навливают в проточном тракте стенда. Как 
видно из схемы, приведенной на рис. 2, ОИ 3 
расположен вблизи сечения выхода из аэроди-
намического сопла 1 в стендовом диффузоре 4 
и закреплен через стендовый пилон 5 на дина-
мометрической платформе 6. Последняя уста-
новлена на упругих лентах сжатия 7, которые 
соединены с неподвижным основанием стенда 
8. Для измерения продольной составляющей 
силы использован датчик 9. 

Испытания проводят следующим образом. 
Через аэродинамическое сопло ОИ обдувается 
высокоэнтальпийным потоком. При этом в ко-
нусе Маха 2 создаются условия практически 
равномерного течения потока с параметрами, 
максимально приближенными к натурным. В 
ряде случаев нет технической возможности для 
размещения в конусе Маха ОИ целиком. Одна-
ко для надлежащей работы силовой установки 
достаточно, чтобы только воздухозаборное 
устройство ОИ полностью располагалось в ко-
нусе Маха, что реализуется для большинства 
исследуемых объектов на стендах ФГУП  
«ЦИАМ им. П.И. Баранова». 

 
Рис. 2. Схема установки ОИ  
в проточном тракте стенда 
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Отметим, что для создания высокоэнталь-
пийного потока можно использовать подогре-
ватели воздуха огневого [10] или других типов 
[11]. При испытаниях часть высокоэнтальпий-
ного потока, выходящего из аэродинамическо-
го сопла, попадает в воздухозаборное устрой-
ство ОИ, а оставшаяся часть обдувает ОИ сна-
ружи. Для создания высотных условий 
применяют системы вакуумирования эксгау-
стерного или эжекторного типа [12]. 

Суммарная сила от аэродинамического со-
противления ОИ (со стендовым пилоном) и 
тяги двигателя передается на динамометриче-
скую платформу. Значение проекции этой силы 
в направлении оси стенда регистрирует датчик, 
сигнал от которого обрабатывается стендовой 
автоматизированной информационно-измери-
тельной системой. Также в процессе испытаний 
осуществляются измерения статического дав-
ления газа и температуры стенок по длине про-
точного тракта ОИ. 

В начале и в конце серии испытаний прово-
дят продувки без подачи горючего в ОИ, что 
позволяет определить его продольную состав-
ляющую аэродинамического сопротивления в 
стендовых условиях. Другие эксперименты в 
серии обычно выполняют с подачей горючего в 
ОИ, обеспечивая заданные расходы горючего, 
соответствующие режимам испытаний. 

Таким образом, в процессе эксперимен-
тальных исследований удается установить за-
висимость эффективной тяги ОИ от коэффи-
циента избытка воздуха в камере сгорания (КС) 
КС , а также от других характеристик рабочего 
процесса в исследуемом диапазоне параметров 
и режимов работы. 

Рассмотрим особенности летных испыта-
ний. Как показали первые в мире летные испы-
тания водородного безроторного ВРД по про-
грамме «Холод» [6], диагностировать рабочий 
процесс двигателя и определить его тягу по 
внутренним параметрам и эффективную тягу 
можно только косвенными методами. При этом 
можно использовать внутренние и внешние си-
стемы пространственного позиционирования 
высокоскоростного ЛА, системы определения 
параметров в проточном тракте двигателя (дав-
ления и температуры), а также измерения других 
характеристик (положений регулирующих 
устройств, расходов компонентов горючего). 

Особенностью проведения летных испыта-
ний высокоскоростных ОИ является то, что 
количество каналов телеметрии обычно огра-

ничено, а полученная в ходе испытаний ин-
формация может быть искажена в силу различ-
ных обстоятельств, связанных как с измерени-
ями, так и с передачей данных. 

Наиболее часто тяговые характеристики 
ВРД в полете определяются по измерениям 
компонент ускорения ЛА [8, 13]. Для высоко-
скоростных ЛА непрерывное использование 
систем позиционирования затруднено или об-
ладает ограниченным функционалом. В частно-
сти, имеются большие сложности при согласо-
вании положения ЛА в пространстве с направ-
лением вектора тяги двигателя, которые 
возникают как при применении бортовых аксе-
лерометров, так и при радиолокационных или 
спутниковых навигационных измерениях па-
раметров траектории полета. Также при тра-
екторных измерениях следует учитывать неста-
ционарность атмосферных факторов, что не 
удается сделать с высокой степенью достовер-
ности для ряда случаев. 

Поэтому в процессе летных испытаний при 
определении тяговых характеристик безротор-
ных ВРД следует ориентироваться не только на 
результаты анализа траекторных параметров, 
но и на обработку данных измерений парамет-
ров рабочего процесса в двигателе. Это пред-
определяет необходимость сочетания результа-
тов численного моделирования, стендовых и 
летных испытаний для выявления реальных 
тяговых характеристик безроторных ВРД. 

Чтобы выполнить такой комплексный ана-
лиз экспериментальных данных, необходимо 
разработать специализированную математиче-
скую модель, позволяющую определять харак-
теристики безроторных ВРД по результатам 
ограниченного количества измерений. 
 
Математическая модель. Сначала рассмотрим 
математическую модель, предназначенную для 
обработки прямых измерений силы, создавае-
мой ОИ при стендовых испытаниях. Исследуем 
случай установки ОИ в стенде без угла скольже-
ния. Пример регистрации продольной силы и 
полного давления набегающего высокоэнталь-
пийного воздушного потока, а также массового 
расхода горючего приведен на рис. 3. Здесь 
G/Gmax — отношение массового расхода горюче-
го к его максимальному значению; R/Rmax — от-
ношение суммарной силы, регистрируемой на 
стенде, к ее максимальному значению; p/pmax — 
отношение полного давления набегающего по-
тока, к его максимальному значению; t — время. 
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Из рис. 3 следует, что до подачи горючего в 
КС при обдуве ОИ высокоэнтальпийным воз-
душным потоком возникает направленное по по-
току сопротивление R фюзеляжа с двигателем. 
Через некоторый интервал времени после откры-
тия клапана горючего, определяемый временем 
заполнения подводящих патрубков и воспламе-
нения в КС, горючее поступает в КС двигателя и 
создается тяга. С учетом принятого объединения 
двигателя и фюзеляжа в мотогондолу проводят 
прямое измерение (в стендовых условиях) эф-
фективной тяги R+ безроторного ВРД. 

Чтобы найти тягу двигателя по внутренним 
параметрам, обозначим основные положения 
математической модели. Для этого рассмотрим 
схематизацию измерения сил в процессе испы-
тания (рис. 4). В любой момент времени на 
стенде регистрируется суммарная сила 

       F P Pвых вхcos ,xR  (1) 

где β — угол отклонения вектора импульса по-
тока от основной строительной горизонтали 
ОИ в сечении выхода из сопла двигателя, при-
нятый в качестве допущения постоянным при 
всех режимах работы безроторного ВРД. 

Обозначим импульс потока в сечении вы-
хода из сопла выключенного двигателя как 

Pвых ,  а включенного двигателя как Pвых . При-
чем до его включения импульс Pвых  обычно 
меньше Pвых  после его выключения. Это явля-
ется следствием прогрева стенок проточного 
тракта двигателя, что способствует снижению 
теплоотвода в стенки и изменению силы тре-
ния. В качестве допущения примем, что после 

установления в подогревателе стенда рабочего 
режима величины Fx  и Pвх  в процессе экс-
перимента практически не изменяются. 

Импульс потока в произвольном сечении i 
определяется выражением 

    P w nотн .i i i i iG p p F  (2) 

Здесь iG  — массовый расход газа через 
площадь сечения iF ; wi  — скорость газа; ip  — 
статическое давление в сечении; отнp  — отно-
сительное давление (принятое равным статиче-
скому давлению набегающего потока воздуха); 
n  — нормаль к поверхности сечения. 

Из уравнения (2) следует, что P wвх в пG  
( вG  — массовый расход воздуха через двига-
тель; wп  — скорость полета или скорость набе-
гающего на ОИ потока), в то время как Pвых  

 
Рис. 3. Пример регистрации параметров рабочего процесса двигателя во время испытания: 

1 — p/pmax; 2 — R/Rmax; 3 — G/Gmax 

 
Рис. 4. Схематизация измерения сил: 
1 и 3 — до и после включения двигателя;  

2 — при включенном двигателе 
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зависит от режима эксплуатации двигателя и 
эффективности протекания рабочего процесса. 

Следует подчеркнуть, что величины вG , 
Pвых  и   в режиме без подачи горючего могут 

быть определены из предварительных расчетов 
или экспериментов [14–17, 19, 20]. 

После измерения сопротивления R в соот-
ветствии с уравнением (1) определяется вели-
чина F .x  Отметим, что ее также можно полу-
чить с помощью численного моделирования 
или аэродинамических модельных продувок. 
Такой подход позволяет осуществить валида-
цию данных и уточнить значение силы сопро-
тивления ОИ. 

Чтобы определить тягу двигателя по внут-
ренним параметрам, необходимо зарегистриро-
вать импульс потока Pвых . Для этого исполь-
зуем измеренные величины R и R+ и значение 
угла атаки  (в соответствии с установкой ОИ в 
проточном тракте стенда). В режиме работаю-
щего двигателя из уравнения (1) с учетом при-
нятых допущений следует 

   
  

   
  

 
F P

P Pвх
вых вых .

cos cos
xR R R  (3) 

Таким образом, с помощью уравнения (3) и 
известных (из расчетов или предварительных 
экспериментов) величин F ,x  Pвх  и  или 

Pвых  и  можно определить значение Pвых  и, 
соответственно, тягу двигателя по внутренним 
параметрам:  R P Pт вх вых . 

При отсутствии прямого измерения сил, 
действующих на ОИ, алгоритм косвенного из-
мерения тяги двигателя по внутренним пара-
метрам несколько изменяется. Отметим, что 
представленный далее подход можно приме-
нять при стендовых и летных испытаниях. В 
этом случае наиболее важным является изме-
рение распределения давления по стенкам про-
точного тракта безроторного ВРД с перемен-
ным сечением. 

Примеры распределения давления p и из-
менения площади поперечного сечения про-
точного тракта A безроторного ВРД вдоль оси 
x′, сонаправленной с основной строительной 
горизонталью, приведены на рис. 5, а и б. На 
рис. 5, в выделены три характерных сечения 
проточного тракта безроторного ВРД: 1 — се-
чение входа в двигатель; 2 — горловое сечение; 
3 — сечение выхода из сопла двигателя. 

С учетом силы давления и вязкого трения 
газа о стенки проточного тракта двигателя [18] 

проекция модуля импульса потока P  на ось x′ 
определяется из следующего дифференциаль-
ного уравнения: 

 
 

 
P 2

,
2f

d dA wp SC
dx dx

 (4) 

где S — омываемый газом периметр; fC  — ко-
эффициент трения о стенки, fC   0fС  

   
 

0,55
211 M

2
kr  [18], 0    0,003,fС  r = 0,89,  

k — показатель адиабаты; М — число Маха;  
ρ и w — плотность и скорость газа. 

Уравнение (4) справедливо для течения по-
тока в проточном тракте с замкнутым перимет-
ром, поэтому его целесообразно использовать 
для расчета импульса потока в промежутке от 
горлового до выходного сечений проточного 
тракта (см. рис. 5). Импульс в горловом сечении 
Pг  достаточно точно определяется с помощью 
современных численных методов моделирова-
ния или предварительных экспериментов [14–
17]. Поэтому с учетом свойства аддитивности 
модуль импульса потока в выходном сечении 
при угле атаки  = 0 следует вычислять по вы-
ражению 

 




      P P
вых

г

2
вых г ,

2

х

f
х

dA wp SC dx
dx

 (5) 

где гx  и выхx  — координаты горлового и вы-
ходного сечения. 

 
Рис. 5. Примеры распределения давления p (а)  

и изменения площади поперечного сечения  
проточного тракта A (б) вдоль оси x′,  

сонаправленной с основной строительной 
 горизонталью, и контур безроторного ВРД (в): 

1 — сечение входа в двигатель; 2 — горловое сечение;  
3 — сечение выхода из сопла двигателя 
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В зависимости от используемых распреде-
лений параметров газового потока (в режиме 
с включенным или выключенным двигателем)  
с помощью уравнения (5) можно рассчитать 

Pвых  или P–
вых  соответственно. При известных 

значениях импульса потока на входе и сопро-
тивления ЛА могут быть определены тяга дви-
гателя по внутренним параметрам и эффектив-
ная тяга интегрированной системы безротор-
ный ВРД + ЛА в стендовых или летных 
условиях соответственно. 

Значения тяги двигателя по внутренним па-
раметрам при одинаковых распределениях дав-
лений на стенках для стендовых и летных ис-
пытаний будут практически совпадать. Величи-
ны эффективной тяги интегрированной 
системы безроторный ВРД + ЛА в стендовых и 
летных условиях различаются вследствие не-
полного размещения ОИ в конусе Маха (на 
стенде) и некоторых отличий термодинамиче-
ских свойств реального и модельного потоков 
воздуха. 

Практическое использование уравнения (5) 
сводится к дискретному суммированию пара-
метров на N участках проточного тракта двига-
теля, для которых проводятся измерения дав-
ления: 

 
 

      
 

 P P
2

вых г
0 0 2

N N
i i

i i i fi i
i i

wp A S C x ,   (6) 

где , ,i i ip w  и fiC  — соответственно давление, 
плотность, относительная скорость газа и ко-
эффициент трения о стенки на i-м участке дли-
ной  ,ix   iA  — разница площадей поперечно-
го сечения на выходе и входе участка; iS  — 
средний на i-м участке омываемый газом пери-
метр проточного тракта. 

Введем обозначение 




  F
вых

г

2
тр 2

х

f
х

wSC dx  



   
 


2

0 2

N
i i

i fi i
i

wS C x  — сила трения газа о 

стенки проточного тракта двигателя, рассчиты-
ваемая для общего случая и дискретного сум-
мирования. 

Так как прямое определение параметров 
 , ,i i fiw C  для потока газа с горением требует 
введения ряда допущений, которые в свою 
очередь приводят к существенным неточно-
стям получаемых результатов, целесообразно 
проводить косвенное измерение силы трения 
при стендовых испытаниях безроторного ВРД. 

С помощью уравнений (3) и (6) сила трения 
вычисляется следующим образом: 

 
 

 
 

 









     

 

 
   







F P P

F P
P

тр г вых
0

вх
г

0

cos

.
cos

N

i i
i

N
x

i i
i

R Rp A

R
p A

 

Принимая во внимание, что для условий, 
реализуемых в стендовых и летных испытани-
ях, сопротивление трения потока в тракте дви-
гателя практически одинаковое, силу тре-
ния Fтр , полученную в результате обработки 
стендовых испытаний, можно применять для 
оценки тяговых характеристик безроторного 
ВРД в полете. В частности, импульс в выходном 
сечении будет определяться уравнением 

  


   P P Fвых г тр
0

.
N

i i
i

p A  (7) 

В реальных условиях проточный тракт лет-
ного экземпляра двигателя нельзя препариро-
вать так же детально, как стендовый. Поэтому по 
данным стендового испытания проводят анало-
гичный расчет с применением сокращенного 
количества измерений статического давления, 
аналогичного измерениям на экземплярах лет-
ной конструкции. Полученный результат сопо-
ставляют с данными стендовых испытаний с 
полной препарировкой и при необходимости 
вводят поправочные коэффициенты. 

С помощью значения Pвых  и уравнения (7) 
можно определить тягу двигателя по внутрен-
ним параметрам Rт  и его эффективную тягу в 
интеграции с высокоскоростным ЛА. 
 
Апробация математической модели по ре-
зультатам стендовых испытаний ОИ. Для 
апробации предложенной методики рассмот-
рены стендовые испытания двух конструктивно 
подобных объектов ОИ 1 и ОИ 2 с практически 
одинаковыми габаритными размерами, но с 
различными конфигурациями КС и реактивно-
го сопла. 

По результатам испытаний получены зна-
чения R , R  и распределение статического 
давления по длине проточного тракта. 

Испытания ОИ 1 и ОИ 2 проведены при 
практически одинаковых параметрах набегаю-
щего воздушного потока: при скоростном напо-
ре ~ 22 кПа и температуре торможения > 1500 К. 
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В качестве примера на рис. 6 приведена 
схема препарировки проточного тракта вход-
ного устройства и двигателя, а на рис. 7 — 
распределения статического давления по его 
внутреннему тракту для двух режимов: с пода-
чей и горением горючего и без подачи горюче-
го в КС. 

После воспламенения горючего с воздухом 
в проточном тракте двигателя происходит по-
вышение статического давления. Это повыше-
ние в первую очередь зависит от коэффициента 

избытка воздуха в КС кс и составляет 
  КС КС 1  ,8 2,0p p  для ОИ 1 и  КС КСp p  

 1  , 40 1,65  для ОИ 2. Здесь КСp  и КСp  — 
средние давления в КС до и после воспламене-
ния горючего. 

В соответствии с изложенной методикой 
выполнен анализ силы трения газа о стенки 
проточного тракта ОИ 1 и ОИ 2. На рис. 8 при-
ведена зависимость силы трения, отнесенной к 
силе, создаваемой в проточном тракте давлени-

ем газа  


 
0

N

p i i
i

F p A . Обработка эксперимен-

та проведена для участков проточного тракта 
ОИ 1 и ОИ 2 от горловых сечений до сечений 
выхода из сопла двигателей. 

В диапазоне коэффициента избытка возду-
ха КС = 0,67…1,47 для исследуемых ОИ полу-
чено соотношение трF  = 17…23 % pF . Это сви-
детельствует о том, что сила трения газа о стен-
ки проточного тракта безроторного ВРД 
оказывает значительное влияние на импульс 
потока на выходе. 

Эксперименты показали, что с увеличением 
коэффициента избытка воздуха в рассматрива-
емом диапазоне параметров снижение отноше-
ния сил тр 0,03pF F , что составляет не более 
14 % первоначального значения. Такое незна-
чительное изменение тр / pF F  объясняется од-
новременным уменьшением коэффициента 
динамической вязкости газа и степени повы-
шения давления при повышении КС. 

Следует отметить, что у различных конфи-
гураций проточного тракта, характерных для 
ОИ 1 и ОИ 2 (скорость течения газа в ОИ 2 
больше на 13…14 %, чем в ОИ 1), разница зна-
чений тр / pF F  не превышает 27 % при одинако-
вых режимах работы двигателя. 

Таким образом, предложенная методика 
может дать возможность проводить косвен-
ные измерения тяговых характеристик безро-
торных ВРД в процессе стендовых и летных 
испытаний. 

 
Рис. 6. Схема препарировки проточного тракта двигателя 

 
Рис. 7. Распределение статического давления  

по внутреннему тракту двигателя для двух режимов: 
1 — с подачей и горением горючего;  

2 — режим без подачи горючего в КС 
 
 

 
Рис. 8. Зависимость отношения сил тр pF F   

от коэффициента избытка воздуха КС  
для ОИ 1 (1) и ОИ 2 (2) 

точки — данные эксперимента;  
прямые — их аппроксимация 
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Выводы 
1. Разработанная математическая модель 

позволяет выполнять прямые и косвенные из-
мерения тяговых характеристик безроторных 
ВРД в стендовых условиях, используя датчик 
силы, действующей на ОИ, и датчики статиче-
ского давления по стенкам проточного тракта. 
Путем сопоставления результатов прямых и 
косвенных измерений можно оценить силу тре-
ния газа о стенки проточного тракта двигателя. 

2. Анализ ряда экспериментов показал, что 
для исследуемых ОИ в диапазоне коэффициен-
та избытка воздуха КС = 0,67…1,47 осевая со-

ставляющая силы трения от 17 до 
23 % проекции сил, возникающих в результате 
воздействия давления газа. С увеличением ко-
эффициента избытка воздуха в рассматривае-
мом диапазоне параметров происходит сниже-
ние (не более чем на 14 %) относительного вли-
яния сил трения. 

3. Предложенная математическая модель и 
полученные результаты могут быть использо-
ваны при разработке методик и анализе тяги 
безроторного ВРД по внутренним параметрам и 
его эффективной тяги в интеграции с высоко-
скоростным ЛА при стендовых и летных испы-
таниях. 
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