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Представлено исследование рабочего процесса в комбинированной силовой установке (КСУ) параллельной

схемы на базе турбореактивного двухконтурного двигателя в классе взлетной тяги 1800 кгс и прямоточного

воздушно-реактивного двигателя с дозвуковыми скоростями горения в составе высокоскоростного пассажир-

ского самолета. Анализ выполнен с помощью разработанной комплексной математической модели, объеди-

няющей в себе математические модели воздухозаборника, газотурбинного и прямоточного контуров и

системы перепуска избыточного воздуха. Параметры и характеристики рассчитаны по траектории набора

высоты, соответствующей скоростному напору 60 кПа. Рассмотрены вопросы работы КСУ на различных

режимах и согласования работы элементов силовой установки. Уделено внимание проблеме влияния

диссоциации и рекомбинации продуктов сгорания на протекание рабочего процесса в КСУ.
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Research of parameters and characteristics 

of the turbine-based combined cycle propulsion 

system of an advanced high-speed aircraft
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CIAM, Moscow

The paper presents the study of an operation of the turbine-based combined cycle (TBCC) propulsion system

based on a turbofan engine in the class of 1800 kgf take-off thrust and a ramjet engine with subsonic combustion

speeds as part of a high-speed passenger aircraft. The analysis was carried out using the developed complex

mathematical model that combines mathematical models of an air intake device, turbojet, ramjet and bypass

system for excess air. Parameters and characteristics were calculated according to the climb trajectory corresponding

to the velocity pressure of 60 kPa. The issues of the TBCC in various operating modes, as well as coordination

of the operation of the propulsion system’s elements, are considered. The problem of the effect of the dissociation

and recombination of combustion products on the flow of the working process in the TBCC is given attention.
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Введение

Начиная с 1960…1970-х годов вопросам разработки

высокоскоростных летательных аппаратов, способных

совершать длительные полеты на скорости, соответству-

ющей числу Маха М > 5, было посвящено множество

научно-исследовательских работ [1–4]. Интерес к данной

тематике носит переменный характер, и в настоящее

время вновь стал актуальным вопрос об увеличении

скорости полета летательных аппаратов гражданского

назначения. Об этом свидетельствует множество откры-

тых работ в передовых, технологически развитых стра-
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нах мира по созданию как сверхзвукового, так и гипер -

звукового пассажирского самолета [5–7].

Решение данной задачи невозможно без создания

эффективных, экономичных силовых установок (СУ),

обладающих большим ресурсом работы. Согласно ана -

лизу исследований в области разработки силовых уста-

новок высокоскоростных летательных аппаратов [8; 9],

данные СУ разрабатываются на основе воздушно-реак-

тивных двигателей (ВРД) и представляют собой комби-

нацию двигателей разного типа. В публикациях такие СУ

получили название комбинированных (КСУ). Одними

из перспективных схем являются КСУ на базе турбо -

реактивного и прямоточного двигателя с соосным или

параллельным расположением контуров. В ЦИАМ ис -

следованию КСУ уделяли особое внимание. В 1970-х

годах были проведены экспериментальные исследования

рабочего процесса и характеристик демонстрационных

КСУ соосной схемы, созданных на базе серийно выпус-

кавшихся турбореактивных двигателей с форсажной

камерой (ФК) и двухконтурных двигателей [10–12].

Изучение схемы КСУ с параллельным расположением

контуров не выходило за рамки расчетно-теоретических

исследований.

Настоящая статья содержит в себе результаты иссле-

дования рабочего процесса, тягово-экономических ха -

рактеристик на всех режимах работы, а также резуль-

таты оптимизации законов управления КСУ параллель-

ной схемы с применением математического моделиро -

вания.

Анализ параметров и характеристик КСУ
на базе ТРДДФ

Рассматриваемая комбинированная силовая установка

параллельной схемы входит в состав высокоскоростного

делового самолета и представляет собой сочетание об -

щего плоского регулируемого воздухозаборника (ВЗ)

внешнего сжатия, турбореактивного двухконтурного

двигателя с форсажной камерой сгорания (ТРДДФ, газо-

турбинный контур), прямоточного воздушно-реактив -

ного двигателя (ПВРД, прямоточный контур) и выход-

ного устройства с общей сверхзвуковой частью (рис. 1).

Расчет параметров и характеристик данной СУ

осуществляется с помощью математической модели,

созданной в рамках данной работы. Математическая

модель газотурбинного контура основана на методике

[13]. Описание турбомашин – покаскадное. Математи -

ческая модель прямоточного контура основана на мето-

диках [14] и фактически сводится к расчету прямоточ -

ной камеры сгорания (КС), сопряженной с регулиру-

емым реактивным соплом. Математическая модель

плоского ВЗ внешнего сжатия базируется на методиках

[15; 16]. Расчет осуществляется с использованием эмпи-

рических методик, теории околозвукового подобия и

известных соотношений газовой динамики для скачков

уплотнения. Данная математическая модель предусмат-

ривает описание газодинамических процессов в равно -

весном приближении с учетом реакций диссоциации

и рекомбинации [17].

На первом этапе определялся облик КСУ. Газотур -

бинный контур представляет собой ТРДДФ с низкой

степенью двухконтурности – m= 0,5. Расчетный режим

двигателя соответствует максимальному бесфорсаж -

ному режиму в условиях М = 0 и высоты Н = 0, без

потерь в ВЗ (стендовые условия), с внутренней тягой

Rвн = 1800 кгс, суммарной степенью повышения давле -

ния p*
кå = 18 и температурой газа перед турбиной высо-

кого давления Т *
г = 1400 К. Тяга двигателя на макси -

мальном форсажном режиме (коэффициент избытка

воздуха aФК = 1,12) в тех же условиях составляет

Rвн = 3000 кгс.

Прямоточный контур – однорежимный ПВРД с до -

звуковыми скоростями горения в КС. Целесообразное

значение М для включения ПВРД определяется «вырож-

дением» ТРДДФ: при М= 2,9 p*
дв» 1. Но ввиду того, что

параллельная схема позволяет осуществлять независи -

мую работу контуров, для начала работы ПВРД и его

расчетного режима были приняты условия М = 2,5,

Н= 14,2 км, коэффициент восстановления полного дав-

ления s*
вх = 0,8. При этом s*

вх уточнялся итерационно.

Тяга ПВРД на расчетном режиме соответствует тяге,

создаваемой ТРДДФ на максимальном форсажном

режиме, и принята Rвн = 3000 кгс. Полнота сгорания

в КС принята hКС = 0,9.

Рис. 1. Схема КСУ с параллельным расположением контуров:

1 – воздухозаборник; 2 – система перепуска избыточного воздуха; 3 – устройство переключения контуров;

4 – газотурбинный контур (ТРДДФ); 5 – прямоточный контур (ПВРД); 6 – выходное устройство
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Потребная площадь входа ВЗ определяется в макси-

мальных условиях полета – М = 6, Н = 25 км. Поверх -

ность торможения состоит из трех панелей. Регулиро-

вание ВЗ осуществляется с целью согласования работы

его и контуров и обеспечивает режим работы ВЗ вблизи

угловой точки дроссельной характеристики. Регулиро -

вание производится изменением положений второй и

третьей панели, первая панель неподвижна. При этом

располагаемый коэффициент расхода воздуха ВЗ (jр)

изменяется от допустимого минимального (jmin) до

максимального (jmax). Под jmin понимается расход,

который обеспечивает система скачков уплотнения и

геометрия ВЗ при максимально поднятых панелях тор -

можения, что в свою очередь определяет минимальную

площадь горла ВЗ. Под jmax понимается расход при

регулировании ВЗ, когда вторая и третья панель явля -

ются продолжением первой панели. При этом площадь

горла является максимальной. Обечайка нерегулируемая.

Площадь характерных сечений, отнесенная
к площади входного сечения ВЗ

Горло ВЗ (М = 6) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,12

Вентилятор ТРДДФ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,27

ФК ТРДДФ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,48

Критическое сечение сопла ТРДДФ

(М = 0, Н = 0) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,30

КС ПВРД . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,66

Критическое сечение сопла ПВРД

(M = 2,5, H = 14,2 км) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,55

F̄с = Fс /FВЗ,

где Fс – площадь характерного сечения; FВЗ – площадь

входного сечения ВЗ.

Далее был проведен расчет параметров и характе -

ристик КСУ по траектории набора высоты (рис. 2),

соответствующей скоростному напору q = 60 кПа.

Регулирование работы ТРДДФ и ПВРД осущест -

вляется исходя из условия обеспечения потребной

эффективной тяги летательного аппарата для выполне -

ния программы набора высоты.

Потребная эффективная тяга Rэф, кгс

М = 0 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2500
М = 1,3 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2060
М = 1,5 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2000
М = 2,5 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2140
М = 3 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2640
М = 4 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2260
М = 6 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1860

Эффективная тяга КСУ определялась по следую -

щей формуле:

Rэф = (Rс -GВРДvп) - Xп.и - XВЗ,

где Rс – тяга сопла КСУ; GВРД – расход воздуха на входе

в воздушно-реактивный двигатель (ПВРД или ТРДДФ);

vп – скорость полета; Xп.и = Rпер -Gперvп – потери вход -

ного импульса; XВЗ – потери, связанные с внешним

аэродинамическим сопротивлением ВЗ; Rпер – осевая

составляющая тяги, создаваемая системой перепуска;

Gпер – расход воздуха, перепускаемого из канала ВЗ.

Устройство системы перепуска выполнено в виде

жалюзи, обеспечивающего отклонение воздушного

потока от осевого направления a = 30° с последующим

выбросом воздуха в атмосферу. Осевая составляющая

тяги, создаваемая системой перепуска, учитывается

по следующей формуле:

Rпер =Gперcперcosa,

где cпер – скорость истечения перепускаемого воздуха.

Данная система может быть выполнена в виде ство-

рок, жалюзи или отверстий в стенке канала с последу -

ющим выбросом воздуха в атмосферу или через под-

капотное пространство в сопло [18].

Следует обратить внимание на то, что исследова -

ние КСУ осуществлялось в одномерной постановке,

а выходное устройство данной СУ имеет достаточно

сложную конфигурацию, и потери, возникающие в нем

из-за пространственности течения [19], на данном этапе

в модели не учитываются.

Наибольшие потери в тяге (40%) характерны

для области малых сверхзвуковых скоростей полета,

М = 1,3…1,5 (рис. 3). Это объясняется значительной

площадью входа в ВЗ, что определяет рассогласование

расхода воздуха воздухозаборника и ТРДДФ. Так, при

M = 1,5 для согласования ВЗ по расходу воздуха необ -

ходимо перепустить через систему перепуска 38% рас-

полагаемого расхода (рис. 4). При переходе на прямо -

точный режим работы (на данном этапе было принято

допущение, что газотурбинный контур перекрывается

мгновенно, далее будет рассмотрен вопрос совместной

работы контуров) в условиях М = 2,5, Н = 14 км потери

тяги не превышают 13%. В условиях крейсерского по -

лета (М = 6, Н = 25,4 км), ввиду того, что ВЗ работает

в расчетных условиях, потери в эффективной тяге незна-

Рис. 2. Изменение высоты полета высокоскоростного

летательного аппарата по числу Маха
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чительные, не превышают 2%. Удельный расход топ -

лива от взлета до крейсерского числа Маха полета вы-

растает в два раза. Наибольшее увеличение удельного

эффективного расхода топлива (DCуд.эф) наблюдается

в области малых сверхзвуковых скоростей полета вслед-

ствие высокого внешнего сопротивления.

Совместные режимы работы КСУ

В комбинированных силовых установках параллель -

ной схемы возможно организовать совместную работу

газотурбинного и прямоточного контуров в широком

диапазоне числа Маха полета, в отличие от КСУ после-

довательной (тандемной) схемы, обеспечив тем самым

дополнительные возможности в форсировании по тяге

на наиболее напряженных участках полета (область

трансзвуковых скоростей, перехода с газотурбинного

режима работы на прямоточный). Также данная схема

позволяет осуществлять перепуск избыточного воздуха,

поступающего в ВЗ, через канал неработающего прямо-

точного контура, снижая таким образом аэродинамичес-

кое сопротивление ВЗ. При этом потери, возникающие

в прямоточном канале из-за потерь входного импульса,

будут меньше, чем при отводе воздуха из канала ВЗ

через систему перепуска, ввиду того, что поток дви -

жется в профилированном канале большого диаметра

и не отклоняется от осевого направления.

Рис. 4. Изменение коэффициента расхода перепускаемого

воздуха в области малых сверхзвуковых скоростей полета

Рис. 5. Изменение тяги КСУ при разном перепуске воздуха в области малых сверхзвуковых скоростей полета

Рис. 3. Изменение тяги и удельного расхода топлива КСУ по траектории полета
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На втором этапе работы был проведен расчет харак-

теристик КСУ при перепуске избыточного воздуха через

канал ПВРД и совместной работе контуров. Регулиро -

вание работы прямоточного контура КСУ при перепуске

избыточного воздуха осуществляется из условия равен-

ства потребного и располагаемого коэффициентов рас -

хода воздуха: jп = jр. Ограничением в данном случае

выступает пропускная способность канала, которая

определяется максимальной площадью критического

сечения сопла ПВРД, соответствующей расчетному зна-

чению: Fкр £ Fкр.р.

Наибольшее рассогласование по расходу воздуха,

как было сказано ранее, наблюдается в области малых

сверхзвуковых скоростей полета (М=1,3…1,7, Н=11 км),

ввиду значительной площади входного сечения ВЗ.

Сравнение тяговых характеристик КСУ в данной области

представлено на рис. 5. Рассмотрены следующие усло -

вия перепуска избыточного воздуха:

– перепуск через жалюзи в атмосферу при регулиро-

вании ВЗ на минимальную пропускную способность (1);

– перепуск через неработающий канал ПВРД при

регулировании ВЗ на минимальную (2), среднюю (3)

и максимальную (4) пропускную способность.

В рассматриваемом диапазоне числа Маха полета

на газотурбинном режиме работы КСУ при регулирова-

нии ВЗ на минимальную пропускную способность и

перепуске избыточного воздуха через жалюзи (1) потери

тяги составляют 30…53%, при этом на ВЗ приходится

15…27%, остальное составляют потери входного им -

пульса. В условиях полета М = 1,3, Н = 9,7 км канал

ПВРД при максимальной пропускной способности

(Fкр=Fкр.р) обеспечивает перепуск лишь 87% (2) суммар-

ного расхода избыточного воздуха (jпер= 0,38), поэтому

дополнительно осуществляется перепуск воздуха через

жалюзи (13%). В сравнении с перепуском только через

жалюзи, при данной организации потери входного им -

пульса снижаются с 760 до 450 кгс. При увеличении

числа Маха полета (М=1,5) канал прямоточного контура

полностью обеспечивает перепуск воздуха (jпер= 0,16),

что приводит к росту эффективной тяги из-за снижения

потерь входного импульса на 91%. Изменение регу -

лирования ВЗ на максимальную пропускную способ-

ность (4) в тех же условиях приводит к снижению сопро-

тивления ВЗ, но уровень эффективной тяги при этом

остается на том же уровне, что и при перепуске мини -

мального количества воздуха вследствие возрастания

потерь входного импульса (Xп.и = 330 кгс).

Изменение регулирования ВЗ приводит к снижению

внутренней тяги, создаваемой КСУ. Данное влияние

объясняется тем, что из-за увеличения расхода воздуха

возрастает интенсивность замыкающего прямого скачка

уплотнения и возрастают потери в канале ВЗ ввиду

роста приведенной скорости. Так, в условиях М = 1,7,

Н = 11 км изменение регулирования ВЗ с минимальной

пропускной способности на максимальную приводит

к снижению s*
вх на 10% (рис. 6) и, как следствие, к сни -

жению внутренней тяги, создаваемой ТРДДФ, на 12%.

Как было сказано ранее, при параллельной работе

контуров КСУ можно обеспечить дополнительное фор-

сирование по тяге для преодоления наиболее напряжен-

ных участков полета. Было принято, что при совместной

работе контуров в камере сгорания ПВРД поддержи -

вается горение обедненной топливовоздушной смеси

(aКС = 3). Изменение площади критического сечения

сопла ПВРД (Fкр) в диапазоне М = 1,3…1,7 осущест -

вляется исходя из условия поддержания приемлемой

приведенной скорости в КС (lx = 0,2). В условиях

М = 1,3, Н = 9,7 км параллельная работа ПВРД обеспе -

чивает увеличение эффективной тяги на 95%, с 940

до 1830 кгс (рис. 7). Прирост эффективной тяги ПВРД

(DRПВРД эф) при М = 1,5…1,7 изменяется в диапазоне

560…890 кгс. Потребный коэффициент расхода воз -

духа увеличивается с 0,41 до 0,53 (рис. 8). Небольшое

увеличение расхода воздуха возможно за счет некото -

рого раскрытия критического сечения сопла ПВРД

(Fкр/Fкр.р=0,85 при М=1,3 и Fкр/Fкр.р=0,80 при М=1,7),

но в дальнейшем это приведет к запиранию камеры

Рис. 6. Изменение коэффициента восстановления 

полного давления при разном перепуске воздуха

Рис. 7. Изменение тяги КСУ на совместном режиме работы

в области малых сверхзвуковых скоростей полета
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сгорания ПВРД по приведенной скорости на выходе

из нее (lвых).

На первом этапе работы было принято допущение,

что переход КСУ с газотурбинного режима на прямо -

точный осуществляется мгновенно. Но на самом деле

данный процесс протекает в некотором диапазоне числа

Маха полета: М » 2,4…2,7. На совместном режиме ра -

боты в области «переходного» числа Маха регулирова-

ние ПВРД осуществляется с точки зрения поддержания

в его КС горения обедненной смеси, aКС = 3, а площадь

критического сечения сопла изменяется исходя из усло-

вия обеспечения потребного расхода воздуха через КСУ

близкого к расходу воздуха ВЗ при регулировании

на максимальную пропускную способность (jп»jmax):

Fкр/Fкр.р=0,67 при М=2,4 и Fкр/Fкр.р=0,60 при М=2,7.

Совместная работа контуров обеспечивает прирост

эффективной тяги КСУ на 44,5% (М = 2,4, Н = 13,8 км)

по сравнению с газотурбинным режимом (рис. 9). Потери

тяги же вследствие аэродинамического сопротивления

ВЗ составляют 4% внутренней тяги (XВЗ = 160 кгс,

Rвн = 4020 кгс) и с увеличением числа Маха полета

снижаются до 3,6% (XВЗ = 130 кгс, Rвн = 3620 кгс).

Влияние диссоциации и рекомбинации
продуктов сгорания на параметры КСУ

В большинстве программных продуктов для оценки

эффективности ВРД расчеты зачастую выполняются

по методике [20] (далее методика I), в приближении

постоянства состава и при учете зависимости теплоем -

костей рабочих тел от температуры. Но известно, что

в газовом потоке при достаточно высоких температурах

(Т > 1800 К) становятся заметными явления, связанные

с диссоциацией молекул и рекомбинацией их радикалов.

В ЦИАМ была разработана методика [17] (далее мето -

дика II), по которой можно получить параметры смеси

продуктов сгорания в приближении равновесной диссо-

циации. Данная методика позволяет в широком диапа -

зоне изменения температуры, давления, коэффициента

избытка воздуха рассчитывать термодинамические пара-

метры газов, образованных следующими элементами:

водород, кислород, азот, углерод, аргон. Термодинами -

ческие параметры реагирующей смеси представлены

в виде функции давления, температуры и коэффициента

избытка воздуха:

i, S, Rг, Cp, k, aзв = f(p,T,a),

где i – энтальпия; S – энтропия; Rг – газовая постоян -

ная; Cp – теплоемкость; k – показатель адиабаты; aзв –

скорость звука.

Рис. 9. Изменение тяги КСУ на совместном режиме 

работы в диапазоне скорости перехода 

с газотурбинного на прямоточный режим

Рис. 10. Зависимость изменения теплоемкости, газовой постоянной и показателя адиабаты 

от температуры и давления газового потока при расчете по методике I («замороженный» состав) и по методике II, aКС = 1

Рис. 8. Изменение коэффициента расхода воздуха 

на совместном режиме работы в области малых

сверхзвуковых скоростей полета
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На рис. 10 в качестве примера представлен резуль -

тат расчета термодинамических параметров газового

потока по методикам I и II. Расчет осуществлялся при

изменении температуры газового потока в диапазоне

273,15…3500 К и давления в диапазоне 0,1…5 МПа.

Коэффициент избытка воздуха принят равным единице.

В качестве окислителя принят стандартный воздух

(ГОСТ 4401-81), в качестве топлива – авиационный

керосин ТС-1. Из расчета видно, что при температуре

2000 К и давлении 0,1 МПа разница в показателе адиа -

баты составляет 4%, а при 3000 К возрастает до 14%.

Поэтому в математических моделях высокоскоростных

ВРД необходимо использовать методы расчета, учиты -

вающие вышеописанные эффекты.

На третьем этапе работы проведен расчет по траек-

тории полета параметров КСУ на прямоточном режиме

работы с учетом реакций диссоциации и рекомбинации.

Закон управления КСУ не отличается от первоначаль -

ного варианта. В условиях М= 3, Н= 16,5 км изменение

расчетного значения приведенного расхода воздуха

незначительно, не превышает 1% (рис. 11). При М = 6,

Н=25,4 км оно достигает 5,6% (DGв.пр=0,7 кг/с), вслед-

ствие чего увеличивается потребная площадь входа

в воздухозаборник.

Учет диссоциации и рекомбинации оказывает влия-

ние на значение теоретической температуры газового

потока на выходе из камеры сгорания ПВРД (T*
г) при

М > 4 (полная тем пература потока на входе в КСУ

T
*
вх=883 К) (рис. 12). Наибольшая разница наблюдается

в расчетах для крей серского полета (М = 6, Н = 25 км).

Теоретическая температура в этих условиях меньше

на 13% (T *
г = 2780 К), чем при расчете по методике I

(T *
г = 3180 К).

Также расчет КСУ с уточнением термодинамичес -

ких параметров по тракту ПВРД в равновесном прибли-

жении оказывает влияние на внутренние удельные пара-

метры КСУ, такие как тяга (Rуд) и расход топлива (Cуд)

(рис. 13 и рис. 14). Это влияние становится заметным

при М > 4,5. Так, при М = 5 расчетная удельная тяга

меньше, а удельный расход топлива больше на 1,5%

в сравнении с расчетом по методике I. При М=6 эта раз-

Рис. 11. Изменение расчетного значения приведенного расхода воздуха при учете диссоциации и рекомбинации

Рис. 12. Изменение теоретической температуры при учете диссоциации и рекомбинации

Рис. 13. Изменение удельной тяги КСУ по траектории

полета при учете диссоциации и рекомбинации



22

ница достигает 5,8%. Это объясняется тем, что для обес-

печения заданной тяги и поддержания одного и того же

уровня aКС необходимо увеличить как расход воздуха

через двигатель, так и расход топлива в камере сгорания.

Заключение

В одномерной постановке исследованы параметры и

характеристики комбинированной силовой установки

параллельной схемы перспективного высокоскорост -

ного пассажирского самолета.

Расчет КСУ осуществлялся с помощью разрабо -

танной комплексной математической модели, которая

позволяет рассчитывать внутренние и эффективные

характеристики силовой установки. Модель имеет

в своем составе следующие модули: плоский сверхзву -

ковой регулируемый воздухозаборник, ТРДДФ, ПВРД

и систему перепуска избыточного воздуха. Данная

структура математической модели обеспечивает дина -

мичное управление процессом исследования и оптими-

зацию процесса регулирования КСУ на основе сущест -

вующих ограничений.

Исследование КСУ осуществлялось в три после -

довательных этапа. На первом этапе был определен

облик КСУ. Газотурбинный контур – ТРДДФ, расчет -

ный режим – стендовый бесфорсажный, М = 0, Н = 0,

Rвн = 1800 кгс, s*
вх = 1. Прямоточный контур – ПВРД

с дозвуковыми скоростями газовоздушного потока,

расчетный режим соответствует переходному режиму,

М = 2,5, Н = 14,2 км, Rвн = 3000 кгс, s*
вх = 0,8. Проведен

расчет параметров КСУ по траектории набора высоты,

соответствующей линии скоростного напора 60 кПа.

Определены законы регулирования КСУ на различных

режимах работы исходя из обеспечения потребной

эффективной тяги для выполнения программы набора

высоты. Выявлено, что наибольшие потери тяги КСУ

приходятся на область малых сверхзвуковых скоростей

полета. Так, при числе Маха М = 1,5 потери состав -

ляют 39,5%, из которых на сопротивление ВЗ прихо-

дится 25,2%, на потери импульса перепускаемого

воздуха через систему перепуска – 14,3%. В диапазоне

M = 2,5…6 потери тяги не превышают 13% и прихо -

дятся на сопротивление ВЗ.

На втором этапе была рассмотрена совместная

работа прямоточного и газотурбинного контуров КСУ.

Изменение организации перепуска воздуха с жалюзи

в канале ВЗ на канал ПВРД оказывает положительный

эффект на тягово-экономические характеристики. Так,

перепуск через канал ПВРД при регулировании ВЗ

на минимальную пропускную способность приводит

к снижению потерь входного импульса на ~90%. С дру-

гой стороны, дальнейшее регулирование ВЗ с увеличе -

нием располагаемого расхода воздуха повышает данные

потери в совокупности со снижением внутренней тяги

КСУ вследствие снижения s*
вх. Совместная работа кон -

туров приводит к существенному приросту эффективной

тяги. В условиях малых сверхзвуковых скоростей полета

(М = 1,5) параллельная работа ПВРД дает прирост 94%

при одновременном снижении сопротивления воздухо -

заборника.

На третьем этапе работы был проведен расчет пара-

метров КСУ на прямоточном режиме на основе равно -

весных расчетов термодинамических параметров рабо-

чих тел. Выявлено, что учет диссоциации и рекомбина -

ции продуктов сгорания необходим при расчете силовых

установок с высокими параметрами рабочего цикла,

работающих в высотных условиях. В рассматриваемом

объекте исследования учет этих явлений оказывает зна-

чительное влияние на параметры при М > 4,5.

В общем плане необходимо отметить, что для соз -

дания комбинированных силовых установок необхо-

димо разработать следующие критические технологии

при условии высокой степени интеграции силовой

установки и планера:

– высокоскоростной турбореактивный двигатель,

обеспечивающий работоспособность в широком диапа-

зоне числа Маха (M = 0…4);

– высокоэффективный ПВРД с прямоточной каме -

рой сгорания, обеспечивающей стабильное горение

при больших значениях коэффициента избытка воздуха;

Рис. 14. Изменение удельного расхода топлива КСУ при учете диссоциации и рекомбинации
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– совместная работа и оптимальное переключение

ПВРД и ТРДД;

– общий воздухозаборник с низкими потерями пол-

ного давления;

– выходное устройство с общей сверхзвуковой час-

тью;

– снижение внешнего сопротивления воздухозабор-

ника и выходного устройства в трансзвуковой области;

– система перепуска избыточного воздуха;

– теплообменные аппараты с высокой эффектив -

ностью;

– система охлаждения теплонапряженных элемен -

тов конструкции;

– высокотемпературные подшипники и уплотнения;

– высокотемпературные материалы с малым удель-

ным весом.
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