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Рассмотрено влияние компоновки гиперзвукового летательного аппарата с горизон-
тальным маршевым участком полета на максимальную дальность полета в условиях 
габаритных ограничений. В качестве маршевого двигателя рассчитаны варианты ги-
перзвукового прямоточного воздушно-реактивного двигателя и ракетного двигателя 
твердого топлива. Компоновки гиперзвукового летательного аппарата построены с 
учетом конструкции, защищенной патентом Российской Федерации, при условии 
старта из универсальной пусковой установки 3С14. Для выбранных компоновок лета-
тельного аппарата исследованы зависимости максимальной дальности полета от от-
ношения стартовой массы к массе полезной нагрузки. В качестве критерия сравнения 
с альтернативными изделиями выбран показатель массовой эффективности двухсту-
пенчатой баллистической ракеты. 
Ключевые слова: воздушно-реактивный двигатель, твердотопливный двигатель, дав-
ление в камере сгорания, компоновка, массовая эффективность, максимальная даль-
ность 

The article examines the influence of the configuration of a hypersonic flight vehicle with a 
hori-zontal cruise flight section on the maximum flight range under the conditions of 
limiting dimen-sions. The ram jet and the solid propellant rocket engine were chosen as the 
cruise engine, and re-spective calculations were performed. The hypersonic flight vehicle 
was configured based on the design patented in the Russian Federation, under the condition 
of launch using the 3S14 universal launcher. Dependencies of the maximum range on the 
ratio between the launch mass to the payload were analysed. The mass efficiency indicator 
for a two-stage ballistic missile was chosen as a crite-rion for a comparison with other 
available alternatives. 
Keywords: ram jet, solid propellant engine, combustion chamber pressure, configuration, 
mass efficiency, maximum range 

Рассмотрим влияние компоновки гиперзву-
кового летательного аппарата (ЛА) с гори-
зонтальным маршевым участком полета на 
максимальную дальность его полета в услови-

ях габаритных ограничений. Полученные  
результаты могут быть использованы при  
обликовом проектировании гиперзвуко- 
вых ЛА. 
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Цель работы — определение зависимости 
максимальной дальности полета от критерия 
массовой эффективности для различных ком-
поновок гиперзвуковых ЛА с маршевым воз-
душно-реактивным или твердотопливным 
двигателем в условиях габаритных ограни-
чений. 

 
Описание условий задачи. Старт ЛА выполня-
ется из универсальной установки 3С14 [1], по-
этому его габаритные размеры не должны пре-
вышать 670×670×8600 мм. 

Полет разделен на два участка: начальный, 
где стартовый двигатель выполняет разгон ЛА 
до гиперзвуковой скорости, и маршевый, на 
котором происходит горизонтальный прямо-
линейный полет с постоянной скоростью. 

Рассмотрены два варианта маршевого двига-
теля: 

• гиперзвуковой прямоточный воздушно-
реактивный двигатель (ГПВРД) — наиболее 
энергоэффективный в диапазоне чисел Маха 
M > 4…5 [2, 3]; 

• ракетный двигатель твердого топлива 
(РДТТ) — самый простой двигатель в плане 
эксплуатации и компактный благодаря высо-
кой плотности топлива. 

Для исследования характеристик ЛА смоде-
лирован полет в диапазоне числа Маха М = 
= 4…8 на высоте 25 км. Выбор высотно-ско-
ростного диапазона проведен с учетом особен-
ностей функционирования ГПВРД на основа-
нии данных работы [4] (рис. 1). 

 
Удельный импульс ГПВРД. Схема ГПРВД при-
ведена на рис. 2 [5]. 

Носовая часть корпуса выполняет роль 
многоскачкового диффузора. На носике и из-
гибах корпуса возникают скачки уплотнения, 
благодаря которым снижается число Маха 
входного потока Mвх. В данной работе рас-
смотрены конфигурации ЛА, при которых 
число Маха уменьшается до оптимальных зна-
чений Mвх/3 [2]. 

Удельный импульс двигателя [5] 
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Здесь выхF  и вхF  — импульсы потока в выход-
ном и входном сечении двигателя; вхp  — дав-
ление во входном сечении; выхS  и вхS  — площа-
ди выходного и входного сечений двигателя; 
 горm  — расход горючего, 
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где вG  — приток воздуха через входное сече-
ние;  — коэффициент избытка воздуха,  = 2; 
L — количество воздуха, необходимое для сжи-
гания одного килограмма горючего. 

В качестве горючего для ГПВРД выбрано уг-
леводородное горючее Т-1, плотность которого 
составляет 810 кг/м3, а теплотворная способ-
ность — 9600 ккал/кг [6]. 

Для указанных параметров получена зави-
симость удельного импульса двигателя от числа 
Маха, приведенная на рис. 3, а. 

Уменьшение удельного импульса в диапа-
зоне чисел Маха М = 4…6 объясняется резким 

 
Рис. 1. Высотно-скоростной диапазон работы  

ГПВРД: 
1 — минимальная скорость; 2 — минимальное давление; 
3 — максимальный нагрев; 4 — максимальное давление 

 

 
Рис. 2. Схема гиперзвукового прямоточного воздушно-реактивного двигателя: 

1 — вход; 2 — камера сгорания; 3 — сопло 
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возрастанием потерь при торможении до Mвх/3. 
Коэффициент восстановления полного давле-
ния (КВПД), характеризующий эти потери, по-
казан на рис. 3, б. 

Увеличение удельного импульса при числе 
Маха М > 6 объясняется ростом энергетики по-
тока и уменьшением скорости падения КВПД. 
Зависимость давления торможения в камере 
сгорания от числа Маха приведена на рис. 3, в. 
 
Удельный импульс РДТТ. При выборе РДТТ в 
качестве маршевого двигателя для горизон-
тального полета одной из основных задач явля-
ется обеспечение необходимой площади горе-

ния заряда. Тяга не может регулироваться про-
стой подачей необходимого количества топли-
ва в камеру сгорания. 

Чтобы обеспечить продолжительность поле-
та, целесообразно выбрать торцевую форму за-
ряда с щелевыми вырезами для получения ди-
грессивного характера горения, так как на 
начальном этапе из-за собственной массы топ-
лива потребуется большая сила тяги для дви-
жения. Также для регулировки процесса горе-
ния можно использовать несколько последова-
тельно расположенных шашек. Три варианта 
компоновки заряда маршевого РДТТ показаны 
на рис. 4. 

В качестве топлива выбрана смесь перхлора-
та аммония (68 %), полиуретана (17 %) и алю-
миния (15 %) [6]. 

Давление в камере сгорания кp  определяет-
ся из условия равенства секундного прихода 
газа прих ,m  обусловленного сгоранием топлива, 
секундному расходу через сопло расхm  [7]: 
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где гS  — площадь свода горения; 1,u  b — кон-
станта в законе горения топлива; т  — плот-
ность топлива; крS  — площадь критического 
сечения; R — универсальная газовая постоян-
ная; k — показатель адиабаты; 0T  — температу-
ра в камере сгорания. 

По найденному давлению с помощью фор-
мулы (1) вычислен удельный импульс топлива. 
Для выбранного топлива средний удельный 
импульс составил 2400 м/с. 
 
Компоновка ЛА. Каждая из ступеней ЛА ха-
рактеризуется следующими параметрами: 

• полная стартовая масса 0 ;m  
• масса топлива т ;m  

 

 

 
Рис. 3. Зависимости удельного импульса двигателя 
Руд (а), КВПД (б) и давления торможения в камере 

сгорания рк (в) от числа Маха М 
 

 

 
Рис. 4. Три варианта компоновки заряда  

маршевого РДТТ 
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• масса сухого двигателя mдв; 
• удельный импульс двигателя Pдв; 
• относительная масса топлива  т т 0/ .m m  
Выбраны следующие параметры стартового 

РДТТ: 
• удельный импульс — 2800 м/с; 
• плотность топлива — 1800 кг/м3; 
• коэффициент заполнения топливом — 0,7. 
Приблизительная масса сухого двигателя со-

ставляет 10 % массы топлива. 
Расчет массы топлива твердотопливного 

ускорителя, необходимого для разгона ЛА до 
гиперзвуковой скорости, проведен по форму-
ле [8] 
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где v — скорость полета ЛА. 
Маршевая ступень ЛА состоит из следую-

щих отсеков (рис. 5): головки самонаведения 
(ГСН), полезной нагрузки (ПН) и маршевого 
двигателя с топливом. 

Головка самонаведения с габаритными раз-
мерами 1000670340 мм и массой 150 кг рас-
положена в носовом обтекателе длиной 
1500 мм. В качестве ПН выбрано вещество 
плотностью 1800 кг/м3. 

Выбранная конфигурация двигателя ГВПРД 
учитывает особенности конструкции, предло-
женные в патенте [9], в частности, возможность 
отделения после отработки. Размеры двигателя 

ГПВРД приняты на основе таковых для анало-
гичного двигателя ракеты X-51 [10]. 

Для оценки максимальной дальности полета 
на маршевом участке использована формула 
Циолковского 
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где дв2P  — удельный импульс двигателя второй 
ступени; Κ — аэродинамическое качество ЛА; 
т2  — относительная масса топлива двигателя 
второй ступени ЛА; 02m  — масса второй ступе-
ни ЛА; т2m  — масса двигателя второй ступени с 
топливом. 

Масса второй ступени ЛА определяется вы-
ражением 
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где 01m  — стартовая масса ЛА; т1m  — масса 
двигателя первой ступени с топливом; дв1m  — 
масса сухого двигателя первой ступени. 

В результате расчетов получены зависимо-
сти максимальной дальности полета от массы 
ПН и маршевой скорости полета в условиях 
габаритных ограничений ЛА с маршевыми 
ГПВРД и РДТТ, приведенные на рис. 6. 

Как видно из рис. 6, а и в, для ЛА с марше-
вым ГПВРД с увеличением массы ПН и марше-
вой скорости максимальная дальность полета 
снижается. Уменьшение максимальной дально-
сти полета при повышении маршевой скорости 

 
Рис. 5. Схемы компоновки ЛА с маршевыми ГПВРД (а) и РДТТ (б) 
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связано с тем, что для разгона ЛА до больших 
скоростей потребуется большее количество 
топлива стартового двигателя, что в условиях 
габаритных ограничений ЛА приведет к 
уменьшению массы топлива маршевого ГПВРД, 
как видно из рис. 7. Уменьшение массы топлива 
маршевого двигателя не может компенсиро-
ваться даже возросшей скоростью полета. 

Анализ рис. 6, б и г позволяет утверждать, 
что для ЛА с маршевым РДТТ при уменьшении 
массы ПН ЛА достигает максимальной дально-
сти при больших скоростях, что объясняется 
оптимальной компоновкой. Это прослеживает-
ся на зависимости максимальной дальности от 
произведения относительных масс топлива суб-
ракет μт2μт1, приведенных на рис. 8, а для вари-

анта с маршевым ГПВРД и на рис. 8, б для вари-
анта с маршевым РДТТ. 

Увеличение массы ПН ведет к уменьшению 
диапазона возможных скоростей полета ЛА Δv. 
В таблице и на рис. 9, а и б для каждой ПН при-
ведены диапазоны скоростей Δv, в которых по-
тери дальности полета составят не более 20 %, а 
также значение максимальной дальности полета. 

Зависимость максимальной дальности от 
стартовой массы ЛА с маршевым ГПВРД при-
ведена на рис. 10. Здесь видно, что со снижени-
ем маршевой скорости уменьшается стартовая 
масса ракеты m0. Максимальная стартовая мас-
са ракеты составит около 3500 кг. При скорости 
полета v = 1200 м/с и массе ПН mПН = 200 кг 
стартовая масса равна 2300 кг. 

    

    
Рис. 6. Зависимости максимальной дальности полета Lmax от различных параметров ЛА  

в условиях габаритных ограничений ЛА с маршевыми ГПВРД (а, в) и РДТТ (б, г): 
а, б — массы ПН mПН при маршевой скорости полета v = 1200 (1), 1400 (2), 1600 (3), 1800 (4), 2000 (5), 2200 (6) и 2400 м/c (7);

в, г — маршевой скорости полета v при массе ПН mПН = 200 (1), 300 (2), 400 (3), 500 (4), 600 (5) и 800 кг (6) 
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Рис. 7. Зависимость массы топлива mт ГПВРД  

от массы ПН mПН при маршевой скорости  
v = 1200 (1), 1400 (2), 1600 (3), 1800 (4), 2000 (5),  
2200 (6) и 2400 м/c (7) в условиях габаритных  

ограничений ЛА 

 

 
Рис. 8. Зависимости максимальной дальности  

полета Lmax от произведения относительных масс 
топлива субракет μт2μт1 для ЛА с маршевыми  

ГПВРД (а) и РДТТ (б) 

Диапазоны скоростей и значения  
максимальной дальности полета  

для ЛА с маршевыми ГПВРД и РДТТ 
Масса 
ПН, 
кг 

ГПВРД РДТТ 

Δv, м/с Lmax, км Δv, м/с Lmax, км 

200 1200…2400 2290 1200…2250 585
300 1200…2150 1920 1200…2000 492
400 1200…1920 1620 1200…1900 413
500 1200…1780 1370 1200…1800 356
600 1200…1610 1160 1200…1700 307
800 1200…1500 820 1200…1500 222

 

 
Рис. 9. Зависимости максимальной дальности  

полета Lmax от массы ПН mПН и маршевой скорости v 
 в условиях габаритных ограничений ЛА  

с маршевыми ГПВРД (а) и РДТТ (б) 
 
Для ЛА с маршевым РДТТ стартовая масса 

ракеты практически не зависит от параметров 
компоновки и достигает примерно 3500 кг. 
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Рис. 10. Зависимость максимальной дальности Lmax  

от стартовой массы ЛА m0 для ЛА с маршевым  
ГПВРД при различных значениях маршевой  

скорости v ( ) и массы ПН mПН ( )  
 

На рис. 11 приведена зависимость макси-
мальной дальности полета от отношения стар-
товой массы ракеты к массе ПН. Для маршево-
го ГПВРД максимальная дальность полета 
Lmax = 2300 км достигается при m0/mПН = 1,  
а для маршевого РДТТ Lmax = 600 км — при 
m0/mПН = 17. 

На рис. 12 показана зависимость макси-
мальной дальности полета от отношения 
m0/mПН для ракет с горизонтальным участком 
полета, оснащенных маршевыми ГПВРД и 
РДТТ, и для двухступенчатой твердотопливной 
баллистической ракеты [8]. На двухступенча-
тую твердотопливную ракету габаритных огра-
ничений не накладывалось, она введена как 
эталонная. 

Ракета с маршевым ГПВРД при отношении 
масс m0/mПН < 12 имеет выигрыш по дальности 
до 20 %, максимальная дальность ее полета со-
ставляет 2300 км. При больших значениях от-
ношения m0/mПН из-за влияния габаритных 
ограничений дальность полета ракеты с марше-
вым прямоточным воздушно-реактивным дви-
гателем начинает падать. 

Максимальная дальность полета ракеты с 
маршевым РДТТ составляет не более 25 % Lmax 
двухступенчатой твердотопливной баллистиче-
ской ракеты при одних и тех же значениях от-
ношения масс m0/mПН. 

На рис. 13 изображены полученные вариан-
ты компоновок ЛА для полета на максималь-
ную дальность с максимальной нагрузкой 
800 кг и маршевой скоростью 2400 м/с. 

 

 
Рис. 11. Зависимости максимальной дальности  

полета Lmax от отношения стартовой массы ракеты  
к массе ПН m0/mПН для маршевых ГПВРД (а)  

и РДТТ (б) при различных значениях маршевой 
скорости v ( ) и массы ПН mПН ( ) 

 
Рис. 12. Зависимость максимальной дальности  

полета Lmax от критерия массовой эффективности  
m0/mПН для двухступенчатой твердотопливной  

баллистической ракеты (1) и ракет с маршевыми  
ГПВРД (2) и РДТТ (3) 
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Рис. 13. Варианты компоновки ЛА: 

а, б  — для полета на максимальную дальность при использовании ГПВРД и РДТТ; в, г  — для полета  
с максимальной нагрузкой 800 кг при применении ГПВРД и РДТТ; д, е — для полета с маршевой  

скоростью 2400 м/с при использовании ГПВРД и РДТТ 
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Выводы 

1. При старте из универсальной пусковой 
установки 3С14 и горизонтальном гиперзвуко-
вом полете ЛА с маршевым ГПВРД максималь-
ная дальность составила 2300 км при скорости 
1200 м/с и массе ракеты 2200 кг. Для маршевого 
РДТТ максимальная дальность равнялась 
600 км при скорости полета 1600 м/с и массе 
ракеты 3500 кг. 

2. По такому показателю, как отношение 
стартовой массы к массе ПН, ЛА с маршевым 
ГПВРД показал увеличенную на 10 % расчетную 

дальность полета, а ЛА с маршевым РДТТ в 5 раз 
проигрывает по дальности двухступенчатой бал-
листической ракете со схожими параметрами. 

3. Компоновки ЛА с маршевыми ГПВРД и 
РДТТ жестко зависят от скорости маршевого 
полета. У первого варианта это связано с уча-
стием формы корпуса ЛА в торможении потока 
до нужных скоростей, а также с геометриче-
скими параметрами двигателя (с увеличением 
длины камеры сгорания из-за сверхзвукового 
горения). Для второго варианта это объясняет-
ся влиянием формы заряда на время работы и 
тягу двигателя. 
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