
Введение

На этапе научно-исследовательских работ и аван -

проектов по модернизации или созданию новых сверх-

звуковых летательных аппаратов (ЛА) с прямоточным

воздушно-реактивным двига те лем (ПВРД) [1] встает

задача выбора существующего топлива или разработки

нового с высокими энергетическими показателями,

в первую очередь, массовой теплотой сгорания HU и

плотностью r. Кроме того, во внимание принимаются

стехиометрический коэффициент L0, работоспособ -

ность продуктов сгорания RT (R – газовая постоянная;

Т – температура) и способ ность топлива при прочих

равных условиях обеспечить приемлемый уровень

полноты сгорания. Как правило, топливо выбирают

из условия обеспечения наибольшей дальности полета

ЛА, для оценки которой на практике часто используют

формулу Бреге [2]

SB =KVпJу ln(m), (1)

где SB – дальность полета; K – аэродинамическое

качество ЛА; Vп – скорость полета, которая при сравне -

нии топлив является фиксированной величиной; Jу –

эффективный удельный импульс (далее – удельный

импульс) двигателя; m – относи тель ное массовое число

аппарата [2]; m =M0 Mк (M0 и Mк – начальная и конеч -

ная масса ЛА соответственно). Чаще всего сравнение

топлив проводят при постоянном объеме топливного

отсека ЛА. В этих условиях формулу (1) удобно пере -

писать в виде

(2)

где sк – коэффициент конструктивного совер шенства

ЛА [2], sк = Vт Mк; Vт – объем топлива.

Тогда при сравнении топлив sк= const. При исполь -

зовании формулы (2) на практике дополнительно вводятся

два допущения: 1) K = const; 2) пересчет удельного

импульса по соотношению

где J¢у, H¢U, h¢ – удельный импульс, массовая теплота
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сгорания и полнота сгорания для первого топлива; 

J²у, H²U, h² – аналогично для второго топлива.

Данные допущения справедливы лишь для топлив

с подобным элементным составом и близкими значе -

ниями плотностей, иначе они могут приводить к значи-

тельным погрешностям из-за сложного влияния харак -

теристик топлива на K и Jу. Цель настоящей работы –

выяснение характера влияния отдельных харак теристик

топлив на K и Jу, а также на дальность полета ЛА.

Постановка задачи исследования

Рассматри ваются несколько вариантов сверхзвуковых

ЛА с ПВРД ракетной конфигурации, подобных ракете

«Метеор» (рис. 1) [3], различающихся калибром, сухой

массой, объемом топливного отсека, количеством

воздухозаборных устройств (ВЗУ), а также высотой и

скоростью полета.

Пределы изменения параметров ЛА: калибр 

200…300 мм; сухая масса 130…400 кг; объем топлива

0,02…0,06 м3; высота полета 0,5…16 км; число М

полета 2…5; ВЗУ 2-патруб ковый под 90° и 4-патруб -

ковый по схеме X; полнота сгорания 0,6…1,0. Для

рассмотренных ЛА в результате численных расчетов

получены аэро динамические характеристики, дроссель -

ные характеристики ВЗУ, а также коэффи циент сопро-

тив ления ВЗУ по жидкой линии в рабочем диапазоне

чисел Маха и углов атаки. Для каждого топлива конкрет-

ного ЛА выполняется формирование опти мальной

проточной части ПВРД по критерию дальности полета.

При этом сухая масса и объем топлива остаются неиз -

менными. Варьируемые перемен ные: площадь входа

ВЗУ, площади крити ческого сечения сопла и среза

сопла. В рамках данного ЛА условия старта и вид

траектории идентичны для разных топлив. Во всех

вычислениях рассма триваются горизонтальные прямо -

линейные полеты с постоянной скоростью. Расчет

полета выполняется путем численного интегри ро ва -

ния уравнений динамики полета. Расход топлива регули-

руется по программе, обеспечивающей постоян ство

скорости полета. Принимается, что изменение площади

ВЗУ при переходе с одного топлива на другое слабо

влияет на аэродинамические характеристики (АДХ)

ЛА при условии, что будет учтен коэффициент сопро -

тив ления по жидкой линии ВЗУ в расчете эффек-

тив ной тяги [1]. Предварительные оценки показывают,

что при одном и том же объеме топлива сухая масса

топливного отсека цилиндрической конфигурации

несущественно различается для твердых (газо генера -

торных) и жидких топлив. Кроме того, изменение

площадей входа ВЗУ и критического сечения сопла

при переходе от одного топлива к другому практи -

чески не изменяет сухую массу ЛА. Таким образом,

стартовая масса рассматриваемого ЛА будет опреде -

ляться только плотностью топлива.

В работе исследовано более 100 топлив, включая

жидкие и твердые, безметалльные и металлсодер жа -

щие. Рассмотрены существующие топлива [4, 5], а также

гипотетические и модельные. Характе ристики иссле до -

ванных топлив находятся в пределах: HU=8…70 МДж/кг;

r = 500…10000 кг/м3; L0 = 0,3…14,8. Анализ показа -

телей топлив целесо образно проводить в безразмер-

ных единицах, поэтому в дальнейшем все величины

свойств топлива относятся к соответст вую щим характе -

рис тикам керосина, который условно принят за базовое

топливо (HU=42,937 МДж/кг; r=778 кг/м3; L0=14,725).

Программный инструмент

Для решения задач, связанных с предварительным

формированием облика ЛА, основных геометрических

параметров проточной части двигателя и выбора топлива,

разработан программный модуль, основанный на одно -

мерных инженерных подходах, который позволяет орга-

низовать цикл расчетно-теоретических и оптимиза ци -

онных исследований в системе ЛА. Разработка модуля

велась в рамках программного комплекса [6], в основе

которого заложена концепция системного анализа

топливо – силовая установка – ЛА [6]. Программный

код написан на Fortran 2008 с применением технологии

OpenMP для распарал леливания вычислений, что

особенно актуально при выполнении оптимиза ци онных

исследований. В модуле использованы известные

методики газодинамического расчета ПВРД [1, 3, 7, 8]

с учетом зависимости теплофизических свойств воздуха

и продуктов сгорания от температуры. Расчет свойств

продуктов сгорания проводился с помощью программ -

ного модуля Terra [9], непосредственно интегрированного

в общий программный комплекс. Влияние конденси -

рованной фазы (k-фазы) на свойства продуктов сгорания

(ПС) учитывается путем расчета газовой постоянной

R, а также изобарной cp и изохорной cv теплоемкостей

для псевдогаза с учетом массовой доли k-фазы z [10]:

Полнота сгорания учитывается коррекцией полной

энтальпии топлива [1]. В каждой точке полета эффек -

тивная тяга двигателя определяется путем согласованияРис. 1. Внешний вид ракеты «Метеор» [3]
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характеристик ВЗУ и камеры сгорания с реактивным

соплом [7]. Коэффициент избытка воздуха и расход

воздуха по траектории полета для каждого из топлив

формируются в результате решения оптимизационной

задачи по максимизации дальности полета ЛА.

Анализ результатов исследования

Было выполнено более 500 расчетов для различных

ЛА на разных топливах. Полученный массив данных

позволяет проанализи ро вать влияние отдельных свойств

топлива на параметры двигателя и ЛА. Если в формулу

(2) подставить среднеинте граль ные значения K и Jу,

полученные по резуль татам расчета динамики полета

оптимальных обликов ЛА, и ввести линейную аппрок -

си  мацию S̀ = k S̀B, где S̀ – относи тельная дальность,

S̀ = S  Sб (S – дальность горизон- тального полета ЛА

по результатам расчета динамики полета); S̀B – относи -

тельная дальность по Бреге; S̀B = SB  SB,б (Sб и SB,б –

дальности полетов на базовом топливе по результатам

расчета динамики полета и по Бреге), то получится

хорошее согласование резуль татов (рис. 2).

Таким образом, формула Бреге позволяет корректно

сравнивать топлива при условии наличия достоверных

сведений о величинах K и Jу. В общем случае K

является функцией параметров, влияющих на вес ЛА

(sк и r), условий полета (высота H, число М полета,

динамический напор q), а также характеристик топлива,

от которых зависит формирование опти мальной площади

ВЗУ (HU, L0, gi). Выше было сформулировано допущение,

что изменение площади ВЗУ слабо изменяет АДХ ЛА

при условии учета коэффициента сопротив ления по

жидкой линии ВЗУ при расчете эффективной тяги [1].

В результате принятых допущений следует ожидать,

что K будет зависеть от sк, r, H, М и q.

В свою очередь Jу можно связать непосредственно

с характеристиками двигателя: расходом топлива Gт,

температурой Т и газовой постоянной ПС, которые

зависят от теплоты сгорания HU, стехиометрического

коэффициента L0 и элементного состава топлива.

Кроме того, на удельный импульс оказывают влияние

sк и r, поскольку от этих величин зависят угол атаки,

тяга на начальном участке полета и, как следствие,

формирование площадей критического сечения сопла

ПВРД и ВЗУ, а также оптимальное значение коэффи -

циента избытка воздуха. Увеличение плот ности при

прочих равных условиях приводит к возрастанию отно-

шения площади критического сечения ПВРД к площади

ВЗУ для реализации большей тяги на начальном участке

полета. Кроме того, следует ожидать влияние на Jу

параметров полета H, М и q. Для обобщения резуль -

татов и сокращения количества переменных анализ

удобно проводить в относи тель ных величинах. При

этом будут вызывать интерес следую щие функции:

(3)

где S̀ = S  Sб; (Sб – дальность полета на базовом

топливе с оптими зированной проточной частью ПВРД

в рамках того же ЛА при той же полноте сгорания и

том же количестве ВЗУ, что и для рассматриваемого

топлива); K̀ – относительное аэродинамическое качество

ЛА, K̀ = K Kб (Kб – аэродинамическое качество ЛА

на базовом топливе с оптимизированной проточной

частью ПВРД в рамках того же ЛА при той же полноте

сгорания и том же количестве ВЗУ, что и для рассматри -

ваемого топлива); J̀у – относительный удельный импульс

ПВРД, J̀у = Jу  Jу.б (Jу.б – удельный импульс ЛА на базо -

вом топливе с оптимизированной проточной частью

ПВРД в рамках того же ЛА при той же полноте сгорания

и том же количестве ВЗУ, что и для рассматриваемого

топлива); r̀ – относительная плотность топлива,

r̀ = r  rб (rб – плотность базового топлива); H̀U –

относительная массовая теплота сгорания топлива,

H̀U =HU  HU б (HU б – массовая теплота сгора ния

базового топлива); L̀0 – относительный коэффициент

стехиометрического соотношения топлива с воздухом,

L̀0 = L0  L0 б (L0 б – стехиомет рический коэффициент

базового топлива); gi – массовые доли элементов

в брутто-формуле топлива; NВЗУ – количество коробов

ВЗУ; D – калибр ЛА.

Анализ влияния H
U

Один из важнейших энергетических показателей

топлива – его массовая теплота сгорания HU, равная

количеству энергии, выделяемой при полном окислении

1 кг топлива. Данный параметр характеризует запас

химической энергии в единице массы бортового топлива

и, таким образом, не только учитывает энергетические

возможности топлива, но и определяет эффективность

Рис. 2 Аппроксимация дальности полета по формуле Бреге

при использовании среднеинтегральных значений K и Jy
из расчета динамики полета оптимальных обликов ЛА:

– аппроксимация; – расчет
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использования забортного окислителя. Действительно,

чем меньше окислителя содержится в бортовом топливе,

тем выше HU при прочих равных условиях. В связи

с этим массовая теплота сгорания в значительной

степени определяет удельный импульс двигателя.

На рис. 3 показано влияние H̀U на средний по траекто рии

полета удельный импульс ПВРД при фиксированных

параметрах двигателя (h = const; NВЗУ = const) и ЛА

(sк = const; H = const; M = const; q = const; D = const).

Разброс точек обусловлен влиянием на J̀у состава и

плотности топлива (HU = var; L0 = var; gi = var; r = var).

Значительный разброс точек на зависимости S̀

от H̀U свидетельствует о том, что H̀U не может быть

критерием энергетической эффективности топлива,

поскольку не учитывает плотность топлива, а также

его влияние на формирование свойств ПС, которые

являются рабочим телом в реактивном сопле.

Степень влияния r на J̀у зависит от sк, что следует

из рис. 4, на котором разброс точек на зависимости J̀у

от H̀U становится больше при сопоставлении J̀у ЛА

с разными sк (sк = var при фиксированных остальных

параметрах двигателя и ЛА).

Для анализа чистого влияния H̀U на S̀ и J̀у прове -

дена серия расчетов по формированию оптимальных

обликов проточной части ЛА на модельных топливах,

имеющих фиксированные значения плотности, состава

и L0, но различающихся только HU. В результате оказа -

лось, что независимо от параметров ЛА и двигателя

наблюдается линейная зависимость S̀ и J̀у от произве -

дения H̀Uh̀ при условии постоянства плотности и состава

топлива (HU= var; L0= const; gi= const; r= const; h= var;

NВЗУ = var; sк = var; H = var; M = var; q = var; D = var)

(рис. 5). Относительное аэродинамическое качество K̀

остается неизменным при фиксированной плотности

топлива. Таким образом, при L0  const gi  const и

r  const, но различных параметрах двига теля и ЛА

можно использовать следующие зависимости:

Рис. 5. Влияние H̀Uh̀ на J̀у (а) и S̀ (б) при прочих

фиксированных параметрах топлива

Рис. 3. Влияние H̀U на J̀у (а) и S̀ (б) при фиксированных параметрах двигателя и ЛА

Рис. 4. Влияние H̀U на J̀у с учетом полноты сгорания

при различных sк ЛА

Рис. 6. Типичная зависимость аэродинамического

качества от угла атаки для сверхзвуковых бескрылых 

ракет с калибром 200…300 мм
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Анализ влияния r

Для сверхзвуковых ЛА ракетной компоновки характерно

малое изменение углов атаки при существенном

изменении плотности топлива, что связано с большими

динамическими напорами. При изменении плотности

от 500 до 6000 кг/м3 угол атаки изменяется в пределах

0…4°. При этом экстремум аэродинамического качества

достигается при углах атаки 9…15° (рис. 6). Поэтому

в широком диапазоне изменения плотности топлива

наблюдается практически линейный рост дальности

полета и аэродинамического качества.

Для параметрического исследования чистого влияния

плотности топлива r проведены оптимизационные

расчеты разных ЛА на серии модельных топлив, имею -

щих идентичный состав (gi = const; L0 = const) и энерге-

тику (HU = const), но различающихся плотностью. При

этом рассма тривались ЛА с разными значениями sк,

H, M, q, D, NВЗУ, h. Данные расчеты позволяют

проанализировать в пара метри ческом виде функции

(4)

Расчеты показали, что двигательные параметры h

и NВЗУ, а также калибр D не влияют на характер

функций (4) (рис. 7 – рис. 9).

Существенное влияние на характер функций (4)

оказывает коэффициент sк (рис. 10). При большем sк

имеет место большее влияние плотности на стартовый

вес ЛА, угол атаки и тягу на начальном участке полета,

что в свою очередь влияет на K̀ и J̀у.

Рис. 7. Влияние r̀ и h на J̀у (а), K̀ (б) и S̀ (в) при прочих равных условиях (r = var; h = var):

1 – h = 0,6; 2 – h = 0,8; 3 – h = 1,0

Рис. 8. Влияние r̀ и NВЗУ на J̀у (а), K̀ (б) и S̀ (в) при прочих равных условиях (r = var; NВЗУ = var):

1 – NВЗУ = 2; 2 – NВЗУ = 4

Рис. 9. Влияние r̀ и D на J̀у (а), K̀ (б) и S̀ (в) при прочих равных условиях (r = var; D = var):

1 – D = 200 мм; 2 – D = 300 мм
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Рис. 10. Влияние r̀ и sк на J̀у (а), K̀ (б) и S̀ (в) при прочих равных условиях (r = var; sк = var; sк1 < sк2 < sк3)

Рис. 11. Влияние r̀ и H на J̀у (а), K̀ (б) и S̀ (в) при прочих равных условиях (r = var; H = var)

Рис. 12. Влияние r̀ и M на J̀у (а), K̀ (б) и S̀ (в) при прочих равных условиях (r = var; M = var)

Рис. 13. Влияние r̀, Н и M при q = const на J̀у (а), K̀ (б) и S̀ (в) при прочих равных условиях (r = var; H = var; M = var)
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Высота полета H и число Маха М также оказы -

вают влияние на функции (4) (рис. 11 и рис. 12), что

можно учесть за счет одного параметра – динами чес -

кого напора q (рис. 13).

Падение удельного импульса с повышением r

обусловлено возрастанием угла атаки и потребной тяги

двигателя на начальном участке полета из-за увели -

чения веса ЛА. С повышением плотности при прочих

равных условиях растет отношение оптимальной площади

критического сечения маршевого двигателя к опти -

мальной площади ВЗУ из-за необходимости обеспечить

большую тягу на начальном участке полета. Следова -

тельно, возрастает средний по полету ЛА расход

топлива. Таким образом, при HU  const, gi  const и

L0  const можно записать следующие зависимости:

где a1, a2, b1, b2 и b3 – параметры, являющиеся

функциями от sк и q.

Обобщение и анализ результатов расчетов разных

ЛА (с разными sк) позволили уста новить следующую

зависимость аэродинамического качества от величин

sк и r при q = 120…300 кПа:

(5)

Методом наименьших квадратов найдены коэффи -

циенты: c1 = 0,439; c2 = -0,123; c3 = 0,894.

Анализ влияния L0

Стехиометрический коэффициент L0 топлива косвенно

характеризует степень использования кислорода заборт -

ного воздуха при образовании ПС, поскольку у топлив

с более высоким значением HU, как правило, более

высокое значение L0. Таким образом, повышение L0

является побочным эффектом из-за увеличения HU.

Для оценки влияния L0 в чистом виде рассмотрены три

серии модельных топлив: водородное, углеводородное

и металлсодержащее. В каждой из серий модельных

топлив были зафикси рованы плотность и теплота

сгорания. Коэффициент L0 изменялся за счет увели че -

ния или уменьшения содержания азота в брутто-формуле

топлива. Теплота сгорания при этом выдерживалась

постоянной благодаря соответствующей коррекции

энтальпии образования топлива.

В результате расчетов установлено (рис. 14), что

L0 при прочих равных условиях имеет отрицательное

влияние на удельный импульс (за исключением водород -

ного топлива). Чем выше L0, тем больше молекул

кислорода воздуха переходит в более тяжелые молекулы

ПС. Исключением является только водородное топливо.

В связи с этим при прочих равных условиях более

высокое значение L0 соответствует более низкому

удель ному импульсу из-за снижения газовой постоян -

ной ПС. Таким образом, отсутствует необходимость

целенаправленно повышать L0. Напротив, целесо -

образно, чтобы L0 было меньше. Относительное

аэродинамическое качество K̀ остается постоянным

при фиксированной плотности топлива. Следова -

тельно, при HU  const, gi  const и r  const можно

записать следующие соотношения: J̀у = a - bL̀0;

K̀= const, где a и b – параметры, являющиеся функ -

циями состава топлива.

Анализ влияния H
V

В качестве комплексного параметра, учитывающего

как энергетику запасенного на борту топлива, так и его

плотность, используется объемная теплота сгорания

HV =HUr. Распределение дальностей полета в

зависимости от относительной объемной теплоты

сгорания H̀V =HV HV ТС1, где HV ТС1 – объемная теплота

сгорания базового топлива, показано на рис. 15.

На рис. 15 могут быть выделены области

однотипных топлив, в пределах которых наблюдается

линейная корреляция дальности полета S от HV.

В первую очередь это области с безметалльными и

металлсодержащими топливами. Более подробный

анализ позволяет установить, что область металл -

содержащих топлив расслаивается на две зоны:

Рис. 14. Влияние L0 в «чистом» виде на J̀у (а) и S̀ (б)

(L0 = var) при различных видах топлива:

1 – водородное; 2 – углеводородное; 3 – металлсодержащее
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с преимущественным содержанием алюминия и

с преимущественным содержанием бора (рис. 16).

При сравнении разнотипных топлив параметр HV

также не может быть однозначным критерием энерге -

ти ческой эффективности топлива. Очевидно, это связано

с влиянием элементного состава топлива на свойства

ПС, которые выступают в качестве рабочего тела

в реактивном сопле.

Заключение

При сравнении топлив с точки зрения обеспечения

максимальной дальности горизонтального полета ЛА

ракетной конфигурации с ПВРД в условиях постоян -

ного объема топливного отсека характерной особен-

ностью является влияние плотности топлива не только

на аэродинамическое качество ЛА, но и на удельный

импульс ПВРД. Это обусловлено зависимостью форми -

рования оптимальных площадей критического сечения

и ВЗУ, а также коэффициента избытка воздуха

от потребной тяги и угла атаки на начальном участке

полета, которые в свою очередь определяются весом

ЛА и, как следствие, плотностью топлива.

Для углеводородных и металлсодержащих топлив

характерной особенностью является отрицательное

влияние на удельный импульс ПВРД коэффициента

стехиометрического соотношения топлива и воздуха

при прочих равных условиях, что обусловлено

снижением газовой постоянной ПС из-за связывания

относительно легких молекул кислорода в более

тяжелые молекулы оксидов углерода и металлов.

Удельный импульс и дальность полета прямо

пропорциональны произведению массовой теплоты

сгорания топлива и коэффициента полноты его сгора -

ния в ПВРД.

Для оценки дальности полета ЛА на разных

топливах с достаточной точностью можно исполь зо -

вать известную формулу Бреге при условии коррект-

ного учета влияния свойств топлива на аэродина -

мическое качество ЛА и удельный импульс ПВРД. При

этом следует принимать во внимание соотношение (5),

а также зависимости, показанные на рис. 7 – рис. 14.

При использовании формулы Бреге для анализа

эффективности топлив с примерно одинаковым элемент-

ным составом и близкими значениями плотности

допустимо принимать постоянным значение аэродина -

ми ческого качества ЛА и выполнять пересчет удель-

ного импульса через отношение массовых теплоты

сгорания и коэффициентов полноты сгорания.

При сравнении разных топлив объемную теплоту

сгорания нельзя считать однозначным критерием

энергетической эффективности топлива. Очевидно,

это связано с влиянием элементного состава топлива

на свойства ПС, которые выступают в качестве

рабочего тела в реактивном сопле.
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