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ЗАКОНОМІРНОСТІ ЗМІНИ ОПТИМАЛЬНИХ СКЛАДУ І ПАРАМЕТРІВ 

СИЛОВИХ УСТАНОВОК З ПРЯМОТОЧНИМИ КОНТУРАМИ ВІД ШВИДКОСТІ 

НАДЗВУКОВОГО КРЕЙСЕРСЬКОГО ПОЛЬОТУ  
 

Є дві концепції літака для трансокеанських перельотів із надзвуковою швидкістю польоту. Перша – 
літак з помірною надзвуковою швидкістю крейсерського польоту МП = 1,7...2,2, друга – літак зі швидкі-

стю крейсерського польоту МП ≥ 3. Відомо, що для великих надзвукових швидкостей найбільш доцільними 

є силові установки (СУ) з прямоточним повітряно-реактивним двигуном (ППРД). Однак ППРД не має стар-

тової тяги та неекономічний при дозвукових швидкостях польоту. Для подолання цього протиріччя застосо-

вуються комбіновані CУ з турбореактивним контуром для зльоту та прямоточним контуром для надзвуко-

вого крейсерського польоту. Відомі СУ з турбопрямоточними двигунами, а також різноманітні схеми СУ з 

двоконтурними турбореактивними двигунами з форсажною камерою та двоконтурними турбореактивний 

двигунами з форсажною камерою в зовнішньому контурі, зовнішній контур яких разом з форсажною каме-

рою та соплом може розглядатися як прямоточний контур. При вимкненому турбореактивному контурі ро-

бочий процес таких двоконтурних двигунів практично такий самий, як і у ППРД, що дозволяє використати 

переваги ППРД у надзвуковому крейсерському польоті. У зв'язку з тим, що політ з надзвуковою крейсерсь-
кою швидкістю можна забезпечити різним складом силової установки, проблема вибору складу і пара-

метрів силової установки для літака з надзвуковою крейсерською швидкістю є актуальною. Для вибору 

складу і параметрів СУ був використаний розрахунково-аналітичний метод, який базується на критерії мак-

симуму відносної маси корисного навантаження. Цей критерій за допомогою рівняння масового балансу 

літака можливо подати у вигляді умови мінімуму відносної маси палива та силової установки. За допо-

могою цього методу для літального апарату із заданими масовими і аеродинамічними характеристи-

ками та заданим профілем польоту, для зазначених складів силових установок, встановлено закономір-

ності зміни мінімальної відносної маси палива та СУ у діапазоні чисел МП = 2,5…4. Ці залежності до-

зволяють обрати склад силових установок для заданої швидкості крейсерського польоту або вибрати 

найвигіднішу з точки зору маси корисного навантаження швидкість крейсерського польоту при зада-

ному складі силової установки. Отримано залежності оптимальних параметрів СУ на злітному та 

крейсерському режимах за критерієм мінімуму відносної маси палива та СУ від швидкості крейсерсь-
кого польоту.  
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тур; турбореактивний контур. 
 

Вступ 
 

Створення пасажирських літаків для трансокеа-

нських польотів із надзвуковою крейсерською швид-

кістю МП ≥ 3 є одним із перспективних напрямків в 

авіації [1, 2]. Політ із надзвуковою крейсерською 

швидкістю МП ≥ 3 можна забезпечити різним скла-

дом силової установки (СУ) [3 – 5]. При цьому маса 

СУ та потрібна маса палива виявляється різними. Як 

критерій вибору СУ та її параметрів може бути обрана 

відносна маса корисного навантаження [6]. 

Відносна маса корисного навантаження макси-

мальна при мінімумі відносної маси СУ та палива [7], 

тому актуальним є завдання отримання закономірно-

стей зміни мінімальної відносної маси палива та СУ 

 П СУm m  від швидкості крейсерського польоту 

(М = 2,5…4) для різних складів СУ та визначення по-

трібних для цього злітних і крейсерських параметрів 

СУ. Це дозволить сформулювати основні рекоменда-

ції щодо вибору складу СУ та її параметрів залежно 

від заданої швидкості надзвукового крейсерського 

польоту або вибору швидкості крейсерського ре-

жиму польоту літака при заданому складі СУ. 

 

1. Огляд літератури  

та постановка проблеми 
 

В роботі [4] представлено дослідження з вибору 

складу та параметрів силової установки літака з над-

звуковою крейсерською швидкістю польоту. Для СУ 

з турбореактивними двигунами, двоконтурними тур-

бореактивними двигунами зі змішуванням потоків та 
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з роздільними витіканням з контурів, а також для СУ 

з турбопрямоточними двигунами (ТРДП), двоконту-

рними турбореактивними двигунами з форсажною 

камерою згоряння (ТРДДФ) та двоконтурними тур-

бореактивний двигунами з форсажною камерою зго-

ряння в зовнішньому контурі (ТРДДФII) на прямото-

чних режимах встановлено закономірності зміни мі-

німальної відносної маси палива та СУ в діапазоні 

чисел МП = 1,5…4 при параметрах СУ на злітному 

режимі та оптимізації параметрів у крейсерському 

польоті за критерієм мінімуму  П СУm m . Однак в 

цій роботі не представлені закономірності зміни най-

вигідніших за критерієм мінімуму  П СУm m  пара-

метрів СУ на злітному та крейсерському режимах в 

залежності від швидкості крейсерського польоту для 

ТРДП, ТРДДФ і ТРДДФII на прямоточних режимах.  

 

2. Мета і завдання дослідження 

 

Метою дослідження є встановлення закономір-

ностей зміни найвигідніших злітних та крейсерських 

параметрів СУ на прямоточних режимах залежно від 

швидкості крейсерського польоту. 

Для досягнення поставленої мети необхідно ви-

рішити такі завдання: 

- встановити закономірності зміни мінімальної 

відносної маси палива і СУ на прямоточних режимах в 

залежності від швидкості крейсерського польоту; 

- визначити значення найвигідніших злітних 

параметрів робочого процесу СУ від швидкості над-

звукового крейсерського польоту для СУ на прямото-

чних режимах за критерієм мінімуму  П СУm m ; 

-  визначити значення найвигідніших крейсер-

ських параметрів СУ від швидкості надзвукового 

крейсерського польоту для СУ на прямоточних режи-

мах за критерієм мінімуму  П СУm m . 

 

3. Матеріали і методи дослідження 
 

Для вибору складу, параметрів робочого процесу 

режиму роботи СУ літака з надзвуковою крейсерсь-

кою швидкістю польоту використовувався розрахун-

ково-теоретичний метод [7]. Як критерій вибору вико-

ристовується умова  П СУ
min

m m при заданих зна-

ченнях параметрів літака та профілю польоту.  

Потрібна відносна маса палива для крейсерської ді-

лянки польоту П.крm  визначалася з рівняння Бреге 

 

R П.кр

1
,L

KV

с m1
ln


                        (1) 

 

де K – аеродинамічна якість планера, V – швидкість 

польоту, м/с, сR – питома витрата палива, кг/(Н·г). 

Відносні маси палива, що витрачаються на зліт, 

набір висоти і розгін до крейсерської швидкості, зни-

ження і посадку, і навігаційний запас палива визна-

чалися за емпіричними залежностями [8]. 

Маса СУ розраховувалася за узагальненою па-

раметричною моделлю [6]. 

Для розрахунку параметрів газотурбінних дви-

гунів використовувалася математична модель пер-

шого рівня, описана у роботах [9, 10]. Параметри СУ 

вибиралися таким чином, щоб вона забезпечувала потрі-

бні злітні та крейсерські тяги при  П СУ
min

m m . 

На крейсерському режимі польоту для кожного чи-

сла МП вирішувалися рівняння руху літака і визначалися 

потрібні значення кута атаки літака і тяги двигуна [11]. 

Значення регульованих параметрів повітряно-реактив-

них двигунів (ПРД) у крейсерському польоті підбира-

лися такими, щоб забезпечити потрібну тягу за мінімаль-

ної питомої витрати палива. 

 

3.1. Вихідні дані 

 

В якості вихідних даних задавалися профіль по-

льоту, аеродинамічні, геометричні та масові характе-

ристики пасажирського літака для надзвукових тран-

сокеанських польотів, злітна тяга СУ, швидкість 

крейсерського польоту, потенційний діапазон чисел 

МП надзвукового крейсерського польоту. 

На рис. 1 показаний геометричний вигляд літака 

[12]. На рис. 2 показано поляра літака для різних 

швидкостей польоту. На рис. 3 наведено параметри 

профілю польоту [12]. 

Злітна вага літального апарату (ЛА) складає 

m0 = 151955 кг. Відносна маса планера та обладнання 

для надзвукового пасажирського ЛА становить 

ПЛ обm 0,27   [12]. 

Для забезпечення зльоту тяга одного двигуна 

має становити R = 164,584 кН [12]. 

Розглядалися силові установки, що складаються 

з вхідного та вихідного пристроїв та повітряно-реак-

тивних двигунів різних типів: 

– ТРДП – комбінація турбореактивного двигуна 

для зльоту і виходу на крейсерський режим та прямо-

точного повітряно-реактивного двигуна для крейсер-

ського режиму польоту; 

– двоконтурний турбореактивний двигун з форса-

жною камерою згоряння на прямоточному режимі; 

– двоконтурний турбореактивний двигун з фор-

сажною камерою згоряння у зовнішньому контурі на 

прямоточному режимі. 

Схеми цих CУ представлені на рис. 4. 

 



Двигуни і енергоустановки літальних апаратів 
 

47 

 
 

Рис. 1. Геометричний вигляд літака NASA 1044 

 

 

 
 

Рис. 2. Поляри літака для різних швидкостей польоту: 

 – МП = 0,3;  – МП = 0,9; 

 – МП = 1,1;  – МП = 1,7; 

 – МП = 2,5;   – МП = 3,5 

 

 
 

Рис. 3. Параметри профілю польоту  

 

 

 
 

Рис. 4. Схеми СУ з прямоточними режимами 

 

3.2. Допущення 
 

При моделюванні характеристик СУ передбача-

лося, що надзвуковий повітрозабірник є регульова-

ним та забезпечує потрібну витрату повітря на всіх 

можливих польотних режимах. Коефіцієнт віднов-

лення повного тиску надзвукового вхідного при-

строю розраховувався за нормованою залежністю, 

представленою в [13]. Вентилятор ГТД передбачався 

регульованим шляхом повороту робочих та напрям-

них лопаток [14]. 

При виборі СУ як додатковий критерій викори-

стовувалася умова її здатності вивести ЛА на крейсе-

рський режим. При цьому приймалося, що СУ забез-

печує вихід на крейсерський режим польоту, якщо 

вона дозволяє отримати потрібну тягу на злітному та 

крейсерському режимах.  

Для СУ з ПРД на прямоточних режимах роботи 

задавалася швидкість польоту, за якої здійснюється 

перехід на прямоточний режим Мпер = 2,5. Це пов'я-

зано з тим, що, з одного боку, прямоточні режими не-

ефективні при малих швидкостях польоту, а з іншого 

боку, економічність ТРД та ТРДД значно погіршу-

ється при великих швидкостях польоту [13]. 

 

3.3. Особливості СУ з ТРДП 
 

Розрахунково-теоретичний метод, який викори-

стовується, має особливості для СУ з ТРДП. Для та-

кої СУ вибір злітних параметрів робочого процесу 

турбореактивного контуру не залежить від парамет-

рів прямоточного повітряно-реактивного контуру на 

крейсерському режимі польоту, а вибір параметрів 

прямоточного повітряно-реактивного контуру на 

крейсерському режимі не залежить від злітних пара-

метрів турбореактивного контуру. Параметри турбо-

реактивного контуру на злітному режимі повинні ви-

значатися за умов забезпечення: 

– потрібної злітної тяги; 

– тяги, потрібної для виходу на крейсерський ре-

жим польоту; 

– мінімуму  П СУm m  для ділянки профілю 

польоту, на якій працює турбореактивний контур.  

Для визначення маси СУ використовується уза-

гальнена параметрична модель [6].  

Для визначення маси палива, потрібної ТРД, у 

загальному випадку необхідно оптимізувати регу-

льовані параметри СУ при русі ЛА за заданим профі-

лем польоту з використанням диференціальних рів-

нянь руху ЛА за критерієм мінімуму потрібної маса 

палива. Такий підхід застосовується на етапі «корек-

тора» розрахунково-теоретичного метода [7]. 
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На етапі «предиктора» маса палива, яка необ-

хідна для виходу на крейсерський режим польоту, ви-

значається за допомогою емпіричної залежності [8], 

яка враховує швидкість крейсерського польоту, але 

вплив параметрів робочого процесу враховує недо-

статньо. А маса ТРД визначалась за допомогою уза-

гальненої параметричної моделі [6] та рекомендації 

роботи [15], в якій показано, що для швидкості крей-

серського польоту МП = 3 мінімум  П СУm m  за-

безпечується при 
*
К 10  .  

Розрахунок маси зовнішнього контуру ТРДП за-

снований на використанні емпіричної формули для 

маси форсажної камери [6] з подальшим її коригуванням 

коефіцієнтом, що враховує співвідношення між дов-

жинами зовнішнього контуру та довжиною форсаж-

ної камери  

 

II.ТРДПm 2,9 G l,         (2) 

 

де G  – масова витрата повітря (газу), кг/с,  

 

II

ф.к

l
l ,

l
    (3) 

 

де lII – довжина зовнішнього контуру, м, lф.к – дов-

жина форсажної камери, м. 

 

Оскільки вибір параметрів прямоточного повіт-

ряно-реактивного контуру на крейсерському режимі 

не залежить від злітних параметрів турбореактивного 

контуру, то прямоточний контур має бути оптимізо-

ваний лише з умови мінімуму  П СУm m  для крей-

серського польоту. 
При цьому визначальне значення на величину 

 П СУm m  для комбінованої СУ на прямоточному 

режимі роботи має площа на вході у зовнішній кон-

тур FВII. Вона визначає витрати повітря G, а значить і 

потрібну ступінь підігріву θ* при заданій потрібній 

тязі на крейсерському режимі. Збільшення FВII збіль-

шує витрати повітря G і зменшує θ*, що призводить 

до зміни cR і mП.  

Відомо, що для циклу Брайтона при загальному 

ступені підвищення тиску const 


 існує еконо-

мічний ступінь підігріву θ*, при якій cR мінімум [13]. 

Тому, при заданій швидкості крейсерського польоту, 

коли const 


, існує таке значення FВII, при якому 

θ* = θ*ек, а cR = cR.min, що забезпечує Пminm . 

У загальному випадку  R П ВIIc f М , ,  F  . Це 

випливає з відомих залежностей [13]: 

 

 R 1 2 П( ) ,c f ,  ,  *  f М ,   , *      


 (4) 

 П 3 4 П( ) .R f ,  ,  *  f М ,   , *      


 (5) 

 

Потрібна тяга СУ визначається умовами крейсе-

рського польоту і залишається постійною при 

МП = const. А питома тяга ПR  при цьому залежить 

від витрат повітря, які визначаються величиною FВII: 
 

П 5 ВIIR f F( .)   (6) 
 

Підставляючи (6) у (5), можна одержати 
 

 6 П ВII* f М , ,  F .     (7) 

 

А з (4) та (7) випливає 
 

 R 7 П ВIIc f М ,  ,  F ,    (8) 

 

Оскільки величина σ визначається в основному 

величиною МП, то σ~ f8(МП) і  

 

 9 П ВII* f М , , F    (9) 

 R 10 П ВII .c f М , F   (10) 

 

З (9) і (10) випливає, що при кожному МП існує 

FВII опт, при якому θ*= θ*ек, а cR=cR.min. 

За допомогою формул (1) та (10) можна отри-

мати залежність  

 

 П П ВIIm f M ,F .   (11) 

 

Якщо врахувати масу  СУ вIIm f F  і масу роз-

гінного двигуна, то можна отримати залежність 

 

   П СУ П ВIIm m f M ,F .    (12) 

 

З (12) випливає, що відносна маса палива і СУ за-

лежить не лише від МП, але і від FВII. Тому для забезпе-

чення мінімуму  П СУm m  потрібен вибір FВII опт. 

 

3.4. Діапазон варіювання параметрів  

робочого процесу СУ 
 

Для кожного складу СУ потрібна злітна тяга 

може бути реалізована за різних параметрів робочого 

процесу СУ. Вибір їх значень здійснювався за умови 

забезпечення виходу на крейсерський режим польоту 

та мінімуму відносної маси палива та СУ. 

Температура газу перед турбіною обмежувалася 

із умови 
*
Г.maxT  ≤ 1900 К, а для форсажної камери та 

камери згоряння на прямоточному режимі – 

*
Ф.maxT  ≤2120 К [16].  
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Згідно рекомендаціям [12, 15, 17] ступінь підви-

щення тиску в компресорі  варіювалася в діапазоні 

*
К  = 3…40 залежно від схеми ГТД.  

Ступені двоконтурності варіювалися в діапазоні 

m = 0…6 відповідно до рекомендацій [15, 18]. 

Ступені підвищення тиску вентилятора ТРДД 

становили 90 % від оптимальних значень, які зале-

жать від ступеня двоконтурності та параметрів циклу 

внутрішнього контуру. 

Для ТРДДФII, який має прямоточний режим ро-

боти, застосовувався вентилятор з числом ступенів 

не більше двох з метою забезпечення прийнятного рі-

вня втрат повного тиску у вентиляторі на прямоточ-

ному режимі [14]. Як наслідок, величина 
*
В  обмежу-

валася величиною 
*
В 4,5   [19]. Це обмеження може 

завадити вибору 
* *
В В.опт0,9   , але погіршення пи-

томих параметрів ТРДД при цьому є незначним. Зок-

рема, у роботі [20] показано, що зменшення 
*
в.опт  на 

50% збільшує питому витрату палива на 3% при 

m ≤ 2,5. 

 

4. Результати та обговорення 
 

Для зазначених вище силових установок встано-

влені закономірності зміни мінімальної відносної 

маси палива і СУ в залежності від крейсерської шви-

дкості польоту для найвигідніших з точки зору міні-

муму  П СУm m значень параметрів робочого про-

цесу СУ на злітному режимі та параметрів на крейсе-

рському режимі у діапазоні МП = 2,5...4. 

 

4.1. Закономірності зміни мінімальної  

відносної маси палива і СУ в залежності  

від швидкості крейсерського польоту  
 

Закономірності зміни мінімальної відносної 

маси палива і СУ в залежності від швидкості крейсе-

рського польоту представлені на рис. 5. При цьому 

для кожної схеми СУ, кожній швидкості крейсерсь-

кого польоту відповідають СУ з різними парамет-

рами робочого процесу на злітному та крейсерському 

режимах польоту. 

З рис. 5 видно, що з точки зору максимуму маси 

корисного навантаження для швидкостей надзвуко-

вого крейсерського польоту МП = 2,5...3,3 найбільш 

доцільно використання ТРДП з прямоточними режи-

мами роботи, а при МП = 3,3…4 – ТРДДФ з прямото-

чними режимами. СУ з ТРДДФII на прямоточних ре-

жимах з точки зору маси корисного навантаження 

програє СУ з ТРДП і ТРДДФ на прямоточних режи-

мах у всьому діапазоні швидкостей крейсерського 

польоту МП = 2,5...4. 

 
 

Рис. 5. Зміна відносної маси палива і СУ для різних 

складів СУ в залежності від швидкості  

крейсерського польоту: 

  – (3) ТРДП з прямоточними режимами; 

 – (1) ТРДДФII з прямоточними режимами;  

 – (2) ТРДДФ з прямоточними режимами 

 

4.2. Закономірності зміни найвигідніших  

параметрів СУ на прямоточних режимах  

в залежності від швидкості  

крейсерського польоту  
 

4.2.1. Закономірності зміни найвигідніших  

параметрів СУ з ТРДП на прямоточних  

режимах в залежності від швидкості  

крейсерського польоту 
 

При заданій швидкості крейсерського польоту у 

ТРДП на прямоточному режимі є лише один пара-

метр робочого процесу – θ*. При заданій тязі СУ 

впливати на θ* можливо лише за рахунок зміни ви-

трат повітря шляхом зміни площі на вході у зовніш-

ній контур ТРДП FВII.  

У п. 3.3. було показано, що у загальному випадку 

для ТРДП на прямоточному режимі відносна маса па-

лива і СУ є функцією двох змінних – рівняння (12).  

Результати розрахунку цієї функції показані на 

рис. 6. Тут 
р

ВI
ВI

I
I

к

F
F

S
 , де Sкр – площа крила ЛА, м2. 

 

 
Рис. 6. Відносна маса палива та СУ для ТРДП  

на прямоточному режимі в залежності від швидкості 

крейсерського польоту МП і вIIF   
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За допомогою поверхні, показаної на рис. 7, мо-

жливо визначити найвигіднішу з точки зору 

 П СУm m  величину вIIнвF  в залежності від МП. Ця 

залежність показана на рис. 7. 

 

 
 

Рис. 7. Залежність вIIнвF  від швидкості  

крейсерського польоту за критерієм мінімуму  

відносної маси палива і СУ 
 

4.2.2. Найвигідніші значення злітних параметрів  

робочого процесу ТРДДФ і ТРДДФII  

на прямоточному режимі в залежності  

від швидкості крейсерського польоту 

 

Для ТРДДФ і ТРДДФII, на відміну від ТРДП, FВII 

не є незалежним параметром, а визначається вибором 

параметрів робочого процесу на злітному режимі 

ТРДД. У той же час вплив FВII на  П СУm m  приб-

лизно такий самий як і в ППРД, і існує найвигідніше 

значення FВII.нв, яке забезпечує  П СУ min
m m . Тому, 

по суті, також потрібен підбір площі зовнішнього ко-

нтуру FВII, але непрямим шляхом – шляхом підбору 

параметрів робочого процесу ТРДД. Значення найви-

гідніших злітних параметрів робочого процесу для 

ТРДДФ і ТРДДФII на прямоточному режимі в залеж-

ності від швидкості крейсерського польоту показані 

на рис. 8, 9. Тут же показано зміну вIIF  від МП, яке 

відповідає вибраним параметрам робочого процесу. 

Вихід на крейсерський режим польоту при розгля-

данні СУ з ТРДДФ і ТРДДФII відбувався на нефорсо-

ваних режимах. 

Характерно, що при найвигідніших параметрах 

робочого процесу на злітному режимі забезпечується 

така сама закономірність зміни вIIF  від швидкості 

крейсерського польоту як і для ППРД. При цьому 

найвигідніше m зменшується по числу М. Така зміна 

найвигіднішої m протилежна тому, що отримано для 

ТРДДЗМ на турбореактивних режимах. Однак, при ве-

ликих МП найвигідніше m ТРДДЗМ на турбореактив-

них і прямоточних режимах прагне однієї і тієї ж гра-

ниці. Це пояснюється тим, що ТРДДФ на прямоточ-

ному режимі – це прямоточний повітряно-реактив-

ний двигун з особливістю у вигляді наявності венти-

лятора, а ТРДД зі змішенням потоків на турбореакти-

вному режимі при великих МП прагне до прямоточ-

ного повітряно-реактивного двигуна, оскільки турбо-

компресор вироджується.  

 

 
 

Рис. 8. Найвигідніші значення злітних параметрів 

робочого процесу ТРДДФ на прямоточному режимі 

в залежності від швидкості польоту: 

– вIIF ;  – m;  – *
К ; 

 – *
В  

 

 
 

Рис. 9. Найвигідніші значення злітних параметрів 

робочого процесу ТРДДФII на прямоточному  

режимі в залежності від швидкості польоту: 

– вIIF ;  – m;  – *
К ; 

 – *
В  

 

З рисунка 9 видно, що зміна параметрів на пря-

моточному режимі роботи ТРДДФII має такий самий 

характер, як і для ТРДДФ. Однак є особливість. Вона 

пояснюється тим, що з точки зору крейсерського по-

льоту вигідно забезпечувати найвигідніше значення 

FВII, яке близьке до відповідного значення в ППРД. 

Це вимагає зменшення *
К  і *

В , тобто виродження 

турбокомпресора. Однак, при низьких параметрах 

турбокомпресора не забезпечується зліт та вихід на 

крейсерський режим польоту. Тому введено обме-

ження *
К 3   при * *

В В.опт0,9 .    Це обмеження реа-

лізується у всьому аналізованому діапазоні МП. Ная-

вність більшої кількості регульованих факторів у 
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ТРДДФII порівняно з ТРДДФ дозволяє більше збіль-

шити площу на вході до зовнішнього контуру та за-

безпечити кращу відповідність FВII і FВII.нв, наслідком 

чого є більші значення ступеня двоконтурності. 

 

4.2.3. Найвигідніші значення регульованих  

параметрів для ТРДП, ТРДДФ, ТРДДФII  

на прямоточному режимі 
 

Значення найвигідніших регульованих парамет-

рів для ТРДП, ТРДДФ, ТРДДФII на прямоточному ре-

жимі показані на рис. 10 – 12. 

На представлених залежностях (рис. 10 – 12) FКР 

віднесено до FВII. З метою порівняння найвигідніших 

значень регульованих факторів для різних схем СУ на 

прямоточному режимі на рисунку 13 представлені зале-

жності кр.нв П ,F f (M )  де FКР віднесено до FВII.нв. Тут же 

показані залежності qП = f(MП). 

Для всіх ТРДД з прямоточним режимом 

FВII < FВII.нв, через те, що ТРДД з FВII.нв не забезпечує 

вихід на режим переходу, де відбуваються вклю-

чення прямоточного режиму при МП = 2,5. Неопти-

мальність FВII призводить до збільшення сR через те, 

що зменшуються витрати повітря, пов'язані із змен-

шенням FВII, що вимагає збільшення θ*, яке виявля-

ється більше, ніж θ*ек. Зростання θ* реалізується 

шляхом збільшення qП (рис. 13). 

Характерно, що при МП = 3,3…4 відносна ви-

трата палива і FКР приблизно однакові для ППРД і 

ТРДДФ на прямоточному режимі. При цьому приб-

лизно однакові і повні параметри потоку, а також ви-

трата повітря. Однаковість повного тиску ППРД і 

ТРДДФ на прямоточному режимі пояснюється тим, 

що в ТРДДФ більші втрати р* через вентилятор, але 

менше в камері згоряння через менші швидкості, що 

обумовлено більшою площею поперечного перерізу 

каналу. Наслідком цього є приблизна однаковість сR 

і Пm .  

 

 
 

Рис. 10. Найвигідніші значення регульованих  

параметрів ТРДП на прямоточному режимі  

в залежності від швидкості польоту: 

 – КР
КР

ВII

F
F

F
 ;  – qП 

Величина Пm  є визначальною для трансокеан-

ських польотів, тому величини  П СУm m  для 

ТРДДФ і ТРДП в діапазоні МП = 3,3…4 відрізня-

ються мало (рис. 5). Для вибору типу ПРД у цьому ді-

апазоні чисел МП потрібні більш детальні дослідження 

з урахуванням усіх ділянок профілю польоту. 

 

 
 

Рис. 11. Найвигідніші значення регульованих  

параметрів ТРДДФ на прямоточному режимі  

в залежності від швидкості польоту: 

– КРF ;  – qП 

 

 
 

Рис. 12 Значення найвигідніших регульованих  

параметрів ТРДДФІІ на прямоточному режимі  
в залежності від швидкості польоту: 

– КРF ;  – qП 

 

 
 

Рис. 13. Значення кр.нвF  і qП від швидкості польоту: 

 – ТРДП;  

 – ТРДДФ з прямоточними режимами;  

  – ТРДДФII з прямоточними режимами 
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Заключення 

 
1.  Отримані закономірності зміни відносної 

маси палива та СУ від швидкості крейсерського по-

льоту у діапазоні МП = 2,5…4 для складів СУ з пря-

моточними режимами роботи із забезпеченням опти-

мальних параметрів СУ на злітному та крейсерсь-

кому режимах при заданих профілі польоту (з тран-

сокеанською дальністю), геометричних і аеродинамі-

чних характеристиках ЛА, з урахуванням режиму по-

льоту, зміни масових і аеродинамічних параметрів у 

процесі руху ЛА. Використання цих закономірностей 

дозволяє вибрати найвигідніший склад СУ з точки 

зору мінімуму відносної маси палива і СУ, залежно 

від швидкості надзвукового крейсерського польоту 

або вибрати швидкість польоту ЛА при заданому 

складі СУ. 

2. Отримано залежності оптимальних парамет-

рів робочого процесу СУ на злітному режимі від 

швидкості надзвукового крейсерського польоту. Ви-

користання цих залежностей дозволяє вибрати злітні 

параметри робочого процесу, які забезпечують зліт, 

вихід на крейсерський режим і  П СУ min
m m . 

3. Отримано залежності оптимальних значень 

регульованих параметрів та параметрів робочого 

процесу СУ на крейсерському режимі польоту від 

швидкості надзвукового крейсерського польоту. Ви-

користання цих залежностей дозволяє обґрунтувати 

програму керування СУ, що забезпечує 

 П СУ min
m m . 

 

Перспективи подальших досліджень 
 
Перспективами подальших досліджень є: 

- порівняння ефективності ПРД на прямоточних 

і турбореактивних режимах при оптимальних злітних 

і крейсерських параметрах СУ за критерієм мінімуму 

відносної маси палива і СУ для діапазону швидкос-

тей Мп=1.5...4; 

- отримання залежностей оптимальних парамет-

рів робочого процесу СУ на злітному режимі, а також 

оптимальних значень регульованих параметрів та па-

раметрів робочого процесу СУ на крейсерському ре-

жимі польоту від швидкості надзвукового крейсерсь-

кого польоту для СУ з ПРД на турбореактивних ре-

жимах. 
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ЗАКОНОМЕРНОСТИ ИЗМЕНЕНИЯ ОПТИМАЛЬНЫХ СОСТАВА И ПАРАМЕТРОВ  

СИЛОВЫХ УСТАНОВОК С ПРЯМОТОЧНЫМИ КОНТУРАМИ ОТ СКОРОСТИ 

СВЕРХЗВУКОВОГО КРЕЙСЕРСКОГО ПОЛЕТА 

О. В. Кислов, М. А. Шевченко  

Есть две концепции самолета для трансокеанских перелетов со сверхзвуковой скоростью. Первая – са-

молет с умеренной сверхзвуковой скоростью крейсерского полета МП = 1,7...2,2, вторая – самолет со скоро-

стью крейсерского полета МП ≥ 3. Известно, что для больших сверхзвуковых скоростей наиболее предпочти-

тельны силовые установки (СУ) с прямоточным воздушно-реактивным двигателем (ПВРД). Однако ПВРД не 

имеет стартовой тяги и неэкономичен при дозвуковых скоростях полета. Для преодоления этого противоречия 

применяются комбинированные CУ с турбореактивным контуром для взлета и прямоточным контуром для 

сверхзвукового крейсерского полета. Известны СУ с турбопрямоточными двигателями (ТРДП), а также раз-

нообразные схемы СУ с двухконтурными турбореактивными двигателями ТРДДФ и ТРДДФII, внешний кон-

тур которых вместе с форсажной камерой и соплом может рассматриваться как прямоточный контур. При 

выключенном турбореактивном контуре рабочий процесс таких двухконтурных двигателей практически та-
кой же, как и у ПВРД, что позволяет использовать преимущества ПВРД в сверхзвуковом крейсерском полете. 

В связи с тем, что полет со сверхзвуковой крейсерской скоростью можно обеспечить разным составом СУ, 

проблема выбора состава и параметров СУ для самолета со сверхзвуковой крейсерской скоростью актуальна. 

Для выбора состава и параметров СУ был использован расчетно-аналитический метод, который базируется 

на критерии максимума относительной массы полезной нагрузки. Этот критерий с помощью уравнения мас-

сового баланса самолета можно представить в виде условия минимума относительной массы топлива и СУ. 

С помощью этого метода для летательного апарата с заданными массовыми и аэродинамическими характери-

стиками и заданным профилем полета, для указанных составов СУ установлены закономерности изменения 

минимальной относительной массы топлива и СУ в диапазоне чисел МП = 2,5…4. Эти зависимости позволяют 

выбрать состав СУ для заданной скорости крейсерского полета или выбрать наиболее выгодную с точки зре-

ния массы полезной нагрузки скорость крейсерского полета при заданном составе СУ. Получены зависимости 
оптимальных параметров СУ на взлетном и крейсерском режимах по критерию минимума относительной 

массы топлива и СУ от скорости крейсерского полета. 

Ключевые слова: силовая установка; относительная масса топлива и силовой установки; самолет; 

сверхзвуковая крейсерская скорость; прямоточный воздушно-реактивный двигатель; прямоточный режим; 

прямоточный контур; турбореактивный контур. 
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CHANGING PATTERNS OF THE OPTIMAL COMPOSITION AND PARAMETERS  

OF PROPULSIONS WITH RAMJET DUCTS  

FROM THE SUPERSONIC CRUISING FLIGHT SPEED  

Oleh Kislov, Mykhailo Shevchenko  

There are two aircraft concepts for transoceanic flights at supersonic speed. The first is the aircraft with moderate 

supersonic cruising speed M = 1.7...2.2, and the second is the aircraft with cruising speed M ≥ 3. Propulsion with a 

ramjet engine (ramjet) is preferable for high supersonic speeds. However, a ramjet has no starting thrust and is une-

conomical at subsonic flight speeds. Combined propulsion with a turbojet duct for takeoff and a ramjet duct for su-

personic cruise flight are used to overcome this contradiction. There are known propulsion with turboramjet engines, 

as well as various propulsion schemes with turbofan engines (afterburning and duct-burning ones), in which the outer 

contour together with the afterburner and nozzle can be considered the ramjet duct. When the turbojet duct is turned 
off, the operating process of such turbofan engines is practically the same as the ramjet, which allows using the ad-

vantages of a ramjet in supersonic cruise flight. Because flight at supersonic cruising speed can be provided by differ-

ent propulsion compositions, the choosing problem of the composition and parameters of the propulsion for an aircraft 

with supersonic cruising speed is relevant. A calculation-analytical method was used to select the composition and 

parameters of the propulsion, which is based on the maximum relative mass of the payload criterion. Using the aircraft 

mass balance equation this criterion can be represented as a minimum conditions for the relative mass of the fuel and 

propulsion. Using this method, for an aircraft with a given mass, aerodynamic characteristics and a given flight profile, 

for the indicated propulsion compositions, the change patterns of the minimum relative mass of fuel and propulsion 

in the range of M = 2.5...4 are established. The established patterns allow choosing the propulsion composition and 

parameters depending on the speed of the supersonic cruising flight or choosing the flight speed of the aircraft at a 

given propulsion composition. The dependance of the propulsion working process optimal parameters for takeoff and 
cruising mode on the speed of supersonic cruising flight according to the criterion minimum of relative mass of fuel 

and propulsion were obtained. 

Keywords: propulsion; relative mass of fuel and propulsion; aircraft; supersonic cruising speed; ramjet engine; 
ramjet mode; ramjet duct; turbojet duct. 
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