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l(нига посвящена теории, перспекти н а м  развития и 1\!Стодам расчета 
воздушно-реактивных двигателей прямоточнq�х схем. 

На основе общего тсрмодинамичР.ского подхода прuводится анализ раз
личных схем ВР Д. Рассмотрены основные закономерности протекания ха
рактеристик РПД, СПВРД и ГПВРД. Приводиrся метод расчета характе
ристик двигателей, учитывающий физико-химические прсвращения в газах 
при высоких '!емпературах. Излагаются теория и принципы организации 
рабочего процесса сверхзвукового диффузора, сuп.1а, прямоточной камеры 
сгорания, струйного н агнетателя (эжектора) . 

l(нига предн азначена ДJIЯ специалнстов, рабо1юощих в области реак
тивiюй техники, преподавателей вузов, а также читателей, интересующихся 
развитием авиационной и ракетной техники. 

Табл. 10. Иллюсrр . 299. Библ. 36 назв. 

Рецензент докт. техн. наук М. М. Бондарюк 
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Предисловие 

В книге после краткой классификации двигателей летательных ап

паратов и разбора принципиальных схем различных типов воздушно
реактивных двигателей (ВР Д) авторы подробно рассматривают два 
типа -двИГателей: прямоточный (ПВР дl и ракетно-прямоточный (Рf!Д). 
Эти двигатели взаИмно Доiн)Л'н.Яют друг друга по характеристикам, их 
объединяет простота конструкции и возможность единой компоновки 
на летательном аппарате. Во многих случаях единая силовая установка 
на базе ПВР Д и РПД вследствие большей экономичности способна с 
успехом заменить ракетные ускорители. 

На основе общего термодинамического подхода, отвлекаясь от кон
кретных конструктивных и эксплуатационных особенностей двигателей, 
получены основные закономерности протекания тягаво-экономических 
характеристик сверхзвуковых ПВР Д, РПД и гиперзвуковых прямоточ
ных в<?здушно-реЮивньlх-двигателей (ГПВР Д). 

Т а кой- методологический прием позволяет получить наглядную об
щую картину изменения характеристик двигателей, установить опти
мальные режимы их работы, определить физические принципы форси
рования и регулирования. 

В отечественной: литературе предлагаемый подход к анализу реак-
1·ивных двигателей ма.по использовался, хотя он имеет несомненные 
преимущества ввиду своей общности. 

Полученные расчетные соотношения и приводимые графики позво
.пяют, не делая сложного ЧИСJ1Ового расчета, определить основные пара
метры и их комплексы, характеризующие эффективность двигателей. 

Имеющийся в ГJ1. I, VI и Vll материал может служить основой для 
систематического изучения реактивных двигателей прямоточных схем. 

Авиационную и ракетную технику в настоящее время интересуют 
сверхзвуковые и гиперзвуковые скорости полета и использование на этих 
скоростях ВР Д. Позтому в книге работе двигателей при этих скоростях 
полета уделено значительное внимание. В последние годы большой ин-
1'ерес проявляется к прямоточным двигателям со сверхзвуковыми ско
ростями в камере сгорания (ГПВРД). Значительное место в книге уде
лено термодинамическому анализу работы сверхзвуковой камеры 
сгорания и характеристикам ГПВР Д в целом. 

Главы 11, 111, IV, V посвящены анализу работы и характеристикам 

злементов двигателей - сверхзвукового диффузора, к а меры сгорания, 

3 



сопла, струйного компрессора ,  - а также перснективам их совер1Пенст
вования. 

Основное внимание в книге обращается на физическую сторону р ас
сматриваемых задач внутренней газовой динамики и хар актеристик 
двигателей. Поэтому во многих случаях сделаны упрощающие предпо
ложения о природе рабочего тела, участnующего в процессе (cp=coпst. 
R=const). Вместе с тем в гл . VIII изл агается строгая методика р асчета 
рабочего процесса и тягаво-экономических характеристик сверхзвуковых 
прямоточных воздушно-реактивных двигателей СПВР Д и РПД с исполь
зованием энтальпийных диаграмм,  учитывающая физико-химические 

превращения в газах при высоких температур ах и пео.:щомерность тече

ния. Так как конструктор располагает различной начальной информа

цией при выборе исходных данных, а также передко требуется неодина

ковая точность проводимых расчетов , то даются различные способы 

решения однотипных задач газовой динамики внутреннего тракта дви

гателей. 



Условные обозначения 

а- скорость звука; 
акр - критическая скорость звука; 

а -угол наклона скачков уплотнения к потоку; 
а -коэффициент избытка воздуха в прямоточной камере сгорания; 

аж -коэффициент избытка окислителя в камере ЖР Д; 
ас -угол раствора сопла; 

� -коэффициент увеличения массы; 
Ср- теплоемкость при постоянном дав.1ении; 

Срт- средняя теплоемкость при nостоянном давлении и интервале темпе
ратур от 0° К до Т; 

с Р (Т,-Т,) -средняя теплоемкость в интервале температур Т1-Т2; 
cv -теплоемкость при постоянном объеме; 

Cs -теплоемкость при постоянной энтропии; 

cR- коэффициент тяги; 

Сх- коэффициент сопротивления; 

Схд- коэффициент волнового сопротивления диффузора; 

�'кн - полуугол конуса осесимметричного сверхзвукового диффузора; 
11кл -полуугол клина плоского сверхзвукового диффузора; 
од-- полуугол раствора дозвукового диффузора; 

'fcr -коэффициент полноты сгорания топлива в камере; 
'fн, 'fд -коэффициенты расхода диффузора; 

Н -высота полета в атмосфере; 
Н и -теплотворная способность топлива; 
iэф -эффективная (полная) энтальпия с учетом химической энергии; 

i - энтальпия единицы массы; 
И -поток импульса; 
J -поток импульса единицы массы, 
k - показатель адиабаты; 
Л -коэффициент скорости (приведенная скорость); 

v0 -стехиометрический коэффициент горючего при сгорании с окислите
лем в РкД; 

L0 - стехиометрический коэффициент горючего при сгорании с воздухом; 
<f,17 -коэффициент уменьшения скорости истечения из сопла; 

т -секундная масса; 
М -число Маха; 

n -показатель политропы расширен,1><; 

р -давление в потоке; 

Мн ( Мн кгс 
Ро -полное давление в -- 1 -- � 1 0  -- � 10 

_м2 _м2 с _м2 

Пс -относительный перепад давлений в сопле; 

Q -количество подводимого к потоку тепла в 

ккал \ �0,24--); 
/CZ 1 

ICдJIC ( 1 кдж � 
/CZ ICZ 
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R -газовая постоянная· 
R- тяга; 

' 

Rуд- удельная тяга РкД; 
Q - плотность; 

s - энтропия единицы массы; 

C!J-2 -коэффициент полного давления на участке 1-2; 
а11- коэффициент полного давJ1ения диффузора; 
ас -коэффициент_ полного давления в сопле; 
Т -термодинамиЧеская температура в потоке в 0!(; 

Т о -температура торможения в 0!(; 
б -отношение температуры торможения воздуха на входе в эжектор РПД к температуре торможения реактивных газов РкД; 

И -внутренняя энергия рабочего тела; 
W -скорость в м/сек; 

в -степень сжатия эжектора с учетом потерь в предкамерном диффу
зоре; 

ац- степень сжатия на цилиндрическом участке камеры эжектора; 
т н 

n = -- - коэффициент эжекции; 
те 
Рос -отношение полного давления высоконапорной струи РкД к nолному 

давлению эжектируемого воздуха на входе в эжектор; 
Fн.э. S = F;- -геометрический параметр эжектора; 

т= ТосгiТон -относительный подогрев в двигателе; 
т к= Тосг 'Тоем -относительный подогрев в камере дожигани? РПДгэ; 

н·сетс ( н·сетс тс
Г

· сетс ) J R -удельный импу.%с в � 1 0  ----;;:-;::; I,о�:....

тс

_
Г
:....:...:..:._ = 1,0 сете ; 

Су11 -удельный расход топлива ВРД; 

Ин д е к сы 

Н -относится к параметрам в набегающем нотоке в атмосфере на высоте Н; 
вх -на входе в диффузор двигателя; 

т -в горле диффузора; 

д -в конце диффузора; 
э -на входе в эжеКI·ор; 

см -на выходе из эжектора, после полного смешения; 

дэ - на выходе из диффузора эжектора; 

:Jt -в «Холодном» сечении камеры сгорания перед тенлоподводом; 

х' -в «холодном» сечении перед фронтовыми устройствами; 

r -в конце цилиндрического участка к& меры сгорания ГПВР Д; 
cr -в конце камеры сгорания ПВР д, ГПВР Д, РПД; 

кр -в критическом сечении сопла; 

КРж -в критическом сечении сопла ракетного двигатедя в схеме РПД; 

а -на срезе выходного ре&ктивного сопла ВР Д; 
с -на срезе сопла ракетного двигателя (в схеме РПД); 

к -в камере сгорания ракетного двигателя; 

Со краще н и я 

СПВРД -сверхзвуковой прямоточный воздушно-реактивный двигате-1ь; 

ГПВРД -гиперзвуковой прямоточный воздушно-рt:активный двигатель; 

ЖРД -жидкостный ракетный двигатель; 

РДТТ- ракетный двигатель твердого топлива; 

РПД -ракетно-прямоточный двигатель с единой камерuй смешения, сгорания; 

РПДэ - ракетно-прямоточный двигатель с отдельным эжектором; 

ТРД -турбореактивный двю·атель. 
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Глава 1 

Основы теории воздушно-реактивных 
двигателей 

Перед рассмотрением ПВР Д и РПД, которым посвящена настоя
щая книга, коснемся некоторых вопросов общей теории двигателей ле
тательных аппаратов (ДЛА), принципиальных схем ВРД, принцилов их 
работы, а также опреде.'!еiшя эффективности различных типов двигате
.'Iей исходя из общих энергетических соображений. 

§ 1. КЛАССИФИКАЦИЯ ДВИГАТЕЛЕИ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ 
АППАРАТОВ 

В настоящее время существует много типоn двигательных устано
вок (ДУ) для летательных аппаратов, отличающихся характеристика
ми и основными областями применения. 

Для лучшего понимания особенностей разJ1ичных д�· полезно пред
ставить их совокупность в виде отдельных гр) пп и подгрупп, в которых 
сосредоточены двигатели, объединенные некоторыми общими характер
ными для данной группы или подгруппы свойствами, важными для прак
тического использования двигателя на летательном аппар ате. 

Предлагаемая ниже классификация, так же как и названия ДУ, 
не является единственно возможной. Nlожно представить и увидеть 
классификации, несколько отличные от представленной ниже. 

Однако общие принцилы составления любой системы классифика
ции должны быть едины и заключаться: 

1) в выявлении факторов, опредеJlяющих основные характеристики 
(свойства) ДУ; 

2) в соединении в группы или подгруппы двигатеJ1ьных установок, 
имеющих общие свойства. 

При этом определяющие факторы могут иметь различную природу 
по группам или подгруппам. 

При составлении классификации, очевидно, надо стремиться идти 
or общих свойств, объединяющих значительнuе кошiчество двигателей, 
к частным, позволяющим производить дальнейшую детализацию свойств 
двигателей, исходя уже из других характерных качеств р ассматривае-
1\ЮЙ совокупности двигателей. 

Для современной техники наиболее общей и важной особенностью 
всей совокупности двигателей является возможность разделения ее на 
две принципиально отличные группы: группу двигателей, способных ра
ботать только в пределах атмосферы, и группу двигателей, не требую
щих для своей работы наличия атмосферы. 

Практически важное отличие этих двух групп двигателей заключа
ется в использовании двигателями первой группы в качестве основной 
массы рабочего тела атмосферы (воздуха), тогда как у двигателей вто
рой группы рабочее тeJlO находится на борту летательного аппарата. 

Двигатели первого типа назовем атмосферными или, применитель
но к земным условиям, воздушными ВД, а второго типа - ракетными 
РкД. 

Начало классификации с деления всей совокупности двигателей ле
тательных аппаратов на воздушные и ракетные вполне оправдано их 

8 



большой практической значимостью, широким применением, которое 

находят обе группы двигателей, а также отличием их характеристик, 

конструкций и, конечно, основных областей применения . 
Группы, на которые делятся ВР Д, можно составить, пользуясь раз

личными соображениями. Нам представляется праВИJlЬНЫМ, с точки зре

ния чисто двигатеJ1ьных характеристик, припцип деления вывести из 

рассмотрения двигательной ус1а:новки как сочетания тепловой машины 

и движителя.  
Широко известны ДУ, в которых тепловая машина и движитель яв

ляются отдельными агрегатами и рабочее тело тепловой машины не 
является рабочим телом движителя. Строго говоря, нельзя считать, что 

тепловая машина, взятая как конкретный агрегат, не участвует в со
здании тяги. Тепловая машина в известной мере выполняет и функции 
движителя. Однако доля этого вклада по отношению к тяге, развивае
мой собственно движителем ,  мала. К таким д�· относятся, например, 
поршвевой мотор внутреннего сгорания (машина) с винтом (движи
тель) (ВМГ) , или турбовинтовой двигатель (ТВД), у которого функции 
тепловой машины выполняют турбокомпрессор , а движителем является 
винт. 

К двигательным установкам другого рода относятся такие широко 
известные системы, как турбореактивные двигатели (ТР Д) и прямоточ
ные реактивные двигатели (ПВР Д), в которых движитель и тепловая 
машина совмещены в одном агрегате и рабочее тело тепловой машины 
и движителя ощю и то же. 

Эти две группы двигателей, нашедшие широкое применение, сущест
венно отличаются по характеристикам, об.пастям применения, не говоря 
уже о конструктивных особенностях. 

Поэтому мы и считаем целесообразным совокупность воздушных 
(атмосферных) двигателей разбить на две большие группы, отнеся к 
пер вой группе двигатели, у которых тепловая машина и движитель не 
совмещаются в одном агрегате, и ко второй - двигатели, у которых теп
.11овая машина и движитель представляют единый: агрегат. 

Двигатели первой группы условно назовем винтовыми воздушными 
двигателями (ВВД) и второй- воздушно-реактивными двигателями 
(ВРД) . 

Как известно, основными представитеJ1ями первой группы являются 
ВМГ и ТВД- двигательные установки, имеющие одинаковые двига
тели, но отличающиеся различными типами тепловых машин; у винто
моторной: группы (ВМГ) машина представляет поршвевой мотор, у тур
бовинтового двигателя- турбокомпрессор . Вторую группу представляют 
ТР Д и ПВР Д, принципиалыюе отличие которых заключается в отсут
ствии у ПВР Д сжатия воздуха за счет подвода механической энергии 

в тракте двигателя. Необходимое для работы двигателя повышение ста
тического давления происходит только за счет торможения движущегося 
во входном устройстве воздухозаборника воздуха . Отсюда существен
ные отличия в характеристиках ТР Д и IIBP Д на малых и больших ско
ростях полета, не считая, конечно, существенной разницы в конструкции. 

Классификацию ракетных двигателей тоже можно начать строить, 
например, взяв в основу род топлива (жидкое или твердое, криогенное 
или нет), а можно-- исходя из характера энергии, испоJ1ьзуемой в дви
жителях, - химической (РкД), ядерной (ЯР Д) , электр яческой (ЭЯР Д). 
Нам представляется наиболее целесообразным начинать классификацию 

FкД исходя из рода энергии, так как это в большей мере отражается 
на характеристиках, конструкции и областях примененпя, чем род топ
лива, который надо учитывать при дальнейшей детал изации классифи
кации ракетных двигателей, так как топл иво также сильно влияет на 
основные свойства двигателя. 
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На рис. 1.1 представлена схема,  отражающая высказанные выше 
общие сообр ажения. На схеме отдельными позицинми показалы дви
гатели, имеющие те или. иные существенные свойства, относящиеся �ДI�овременно � двум группам -это двухконтурный турбокомпрессор
I.ыи реактивныл двигатель (ТР ДК:), у которого тяга образуется как за 
·счет внутреннего контура, представ.1яющего теп.1овую машину (как в 
ТР д), так и за  счет внешнего контура, представляющего собственно 
движитель, отделенный �т тепловой машины (как в ТВД) . 

Ракетно-прямоточным двигатель {PIIД) конструктивно выполнен 
«ак сочетание ракетного двигателя (на жидком или твердом топливе) 
н прямоточного двигателя. Ракетный двигатель (или генератор) на ма
лых скоростях полета выполняет функции компрессора для повышения 
давления проходящего через двигатель воздуха, а при полете на боль
ших высотах может выполнять роль основного двигателя. . ' 

Рис. 1.1. Примерная классификация ос-
новных типов двигателей летательных 

аппарат� . 

_ Камещ fазогенератор его, 'alfuR 

Ту рои на 

Рис. 1. 2. Схема турборакетноrо дви
rа1е.1я ТРкД 

, К: таким щ)оме:Жуточным ДУ можно отнести двигатель ТРкД 
'(рис. 1.2), у которого турбина, прtшодящая в движен ие компрессор , ра
ботает от специального генератор а, представляющего по существу ЖР Д. 
Характеристики такого двигателя типичны для ТР Д, разновидностью 
которого его можно счИтать. Связь же с группой )l\P Д, идущая по ли
нйи конструкции,·  правда,  весьма важного элемента --генератора, до
вольiiо сЛабая ( пункт�rр )'; а припятое название двигателя нельзя при
знать удачным. · 

В предлагаемой схеме указаны основные типы двигателей летатель
'ных аппаратов. Однако каждая позиция может быть развита дальше по 

определяющим данный тип двигателя особенностям конструкции и ха
рактеристик. 

Для ЖР Д такими характерными особенностями могут быть эксплу
атационные и энергетические качества топлив, отсюда и детализация 

ЖРД по роду применяемых топлив (криогенные I-mи стабильные, ток

сичные или нет и т. д;) . .Можно продолжить детаюiЗацию ПВРД (и дру
rих типов двигателей) исходя из факторов, связанных с областями при

менения, в частности со скоростью полета, сильно влияющей на харак

теристики. р абочий процесс и конструкцию двигате.1я. Например, группу 

ПВР Д можно представить как состоящую из трех типов двигателей: 

ПВР Д для дозвуковых или «малых» сверхзвуковых скоростей полета, 

ПВР Д для умеренных сверхзвуковых скоростей (СПВРД) и, наконец, 
двигатель, предназначенный для полета на бо.:хьших сверхзвуковых 

-скоростях (Мн>б) ,-«гиперзвуковой» ПВРД (ГПВРД). 
Можно продолжить деление и далее по роду применяемого топли-
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в а, наnрnмер СПВР Д на жидком или твердом топливе , ядерной энергии 
и т. д. • #, 

Однако такое развитие классификации будет носить частный ха
рактер и, по-видимому, может быть полезным лишь для отдельных ти
пов двигателей, а не входить в кл ассификацию ДЛА, устанавливающую 
основные существенно отличающиеся друг от друга типы двигателей . 

В заключение обратим внимание на разJ1ичные принципы класси
фикации ВД и РкД. Начинать классификацию ВД можпо было бы так
же исходя из рода испоJ1ьзуемой энергии, так как ВД, использующие в 
двигателях ядерную или электрическую энергию, вполне реальны. 

Однако значимость таких двигательных установок в области ВР д 

существенно ниже, чем ракетных двигателей с учетом перспектив их раз
нития. Поэтому деление ВР Д основано на х ар актере сочетания движи-
теля и тепловой машины . _ 

Следует также отметить некоторую кажущ:уюся (неизбежную) не
четкость классификации РкД. Так, например, Я:Р D. и ЭЯР Д используют, 
по существу, один и тот же тип энергии- ядерную. Различие состоит 
в том, что в ЯР Д ядерная энергия преобраз:уется в тепловую с целью 
повышения температуры рабочего тела, а для ЭЯР Д ядерная энергия 
с помощью специальных элементов преобразуется 13 электрическую 
энергию, которая и является основой работы движите.пя. ЯР Д и ЭЯР Д, 
исключая реакторы, резко отличаются по устройству, организации р а
бочего процесса ,  тяговым и экономическим характеристикам, что связано 
непосредственно с родом применяемой в движителях энергии . Отсюда 
и соответствующее положение этих двигателей в схеме, хотя их можно 
было бы объединить в группу· под назианием ядерные ракетные двига 
тели. 

Далее, по роду рабочего тела Я:Р Д может быть отнесен к ЖР Д, 
одним из типов которых он является. Это тоже может посJiужить осно
ванием для изменения приведеиной схемы . 

Подобных примеров можно привести много. Оп:и показывают воз
можность другого подхода к классифпкационноil схеме. Однако какой 
бы она не приводил ась, указанные двигатеюi ДОJ1Жны в ней присутст
вовать как основные типы ДЛА, и, конечно, ее построение должно быть 
логичным, и не являться простым перечисjjением основных типов дви
гателей. 

§ 2. ПРИНЦИЛЫ РАБОТЫ НЕКОТОРЫХ ТИПОВ 
ДВИГАТЕЛЕй ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 

В данном разделе кратко рассмотрим принципиальные схемы не
которых типов двигателей (РкД, ТР Д, РПД и ПВР Д), а также принцип 
их ра боты. 

РАКЕТНЫИ ДВИГАТЕЛЬ 
Р ассматривая пршщип работы ракетного двиrате.-1я, не будем здесь 

касаться известных теорем механики, определяющих формулы, по кото 
ры,;vr рассчитывается тя га . Ограничимся рассмотрением сил давления, 

деиствующих на поверхности двигателя . 
Принципиальная схема ракетного двигателя приведена на рис. 1. 3 

с изображением эпюр даыiсний, действующих на внутреннюю и внеш
нюю поверхности камеры и сопла. 

Силы давления, действующие на боковую цилиндрическую поверх 
ность а- б, не изображены, так как они не уч аствуют в образовании 
тяги. Давление, действующее на внешние поверхности двигателя , для 
определенности естественно принять р авным атмос ферному давлению 
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Рн. хотя в полете в зависимости от компоновки ДУ давление на элементы внешней поверхности может отличаться от Рн· 
Это отличие следует учитывать либо определяя сопротивление, ли

бо вводя в тягу двигателя. Следует отметить, что в ряде случаев опре
деление сил давления, действующих на внешнюю поверхность ДУ, осо
бенно в ее донной части при многосопельной компоновке, является 
непростой задачей. Внешпее давление Рн прямо не влияет на рабочий 
процесс РкД и давление в камере двигателя, поэтому можно его тяго
вые и экономические характеристики оценивать, принимая он=О или, 
другими словами, интегрируя силы давления и трения, действующие 
только на внутренние поверхности двигатеJ1Я. Практически такой случай (рн=О) реализуется при полете в пустоте, поэтому соответствующие 

Рис. 1. 3. К nояснению nринциnа работы 
ракетных двигателей 

значения тяги (R) и удельного импульса (Rуд) часто называются пу
стотными (Rщст; R_уд. п). «Пустотные» тяги и у де.1ьный импульс всегда 
выше, чем «земные», так как силы внешнего давления Рн по поверхно
стям а- а, б- кр всегда направлены против вектора силы тяги. Лег
ко понять, что сумма проекций на ось О- О результирующих сил дав
ления по поверхностям а - а, б - кр, кр - с и даст внутреннюю тягу 
двигателя Rвн· 

Выражение для тяги можно записать в виде 

Rвн= S (р- Pн)cosydS, 
s 

где р- давление, действующее на внутреннюю поверхность двигателя; 
у- угол между направлёнием оси О- О (см. рис. 1.3, а) и векто

ром избыточных сил давлений (р - Рн}. 
Посмотрим от чего зависит величина N.вн· Схема двигателя допуска

ет независимое рассмотрение системы сил , действующих на  поверхности 
камеры до критического сечения сопла и расширяющейся части сопла. 

Будем считать, что скорость движения р абочего тела по камере ма-
ла и Рок=Рк· 
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Сохраним давление в камере постоянным и увеJ1ичим размер кри· 
тического сечения сопла .  Поверхность б- кр и, СJlедоrsательно, сила 
Rб-кр при этом уменьшится, а тяга камеры Rк возрастет. Однако сохра
нить Pк=const при изменении площади критического сечения сопл а РкД 
невозможно, если не менять объемный р асход газов через сопло дви
гателя.  Запишем уравнение р асхода газа через критическое сечение соп
ла в следующем виде (см. литер атуру [1] или формулу (3.14) гл. III) : 

(1. 1) 

Если двигатель р аботает на конкретном топливе, то состав сгорев
ших газов (Rг) и температура в камере (Тк) вполне определенны, т. е. 
комплекс RгТн постоянен. При условии RгTк=const и pи=const из соот
ношения (3. 14) следует, что пропорционально возрастанию Fкр необхо
димо увеличивать подачу топлива в камеру двигателя,  т. е. УJвеличение 
тяги Rк возможно только при возрастании ра.схода топлива mт. 

Рассмотрим теперь влияние ряда параметров на тягу двигателя в 
целом. 

Тяга двигателя состоит из тяги камеры Rк и тяги сопла Rc. 
Физическая картина обр азования тяги сопла представлена на 

рис. 1.3, в, на которой приведена эпюра избыточных сил давления 
(р- Рн), действующих на его поверхность. Очевидно, что наибольшая 
сила  тяги реализуется, когда давление на срезе р авно атмосферному. 
При перерасширении (Рс<Рн) или недорасшмрении (Рс>Рн) тяга соп
ла будет меньше. Сказанное справедливо, еСJ1И не учитывать трение на 
стенке сопла .  Наличие трения делает выгодным применение сопла с не
сколько меньшим расширением (Рс>Рн) (подробнее об этом см. 
гл. 111). 

Если сохранять при изменении плоiUади критического сечения соп
ла РкД оптимальное давление на  срезе сопЛа (Рс�Рн), то необходимо 
пропорционально росту Fнр увеличивать площадь выходного сечения 
сопла Fc (см. гл. II) . Следовательно, поверхность кр- с и сила,  при
ложеиная к расширяющейся части сопла (.Rc) , также возрастут про
порционально Fкр· 

Таким образом, тяга р акетного двигателя при Dк=const возрастет 
пропорционально увеличению площади критического сечtния сопла ,  что 
однозначно связано с пропорциональным возрастанием р асхода топли
ва, н а  котором р аботает двигатель. 

Однако для р акетного двигателя,  у которого все рабочее тело нахо
дится на борту летательного аппарата, имеет большое значение возмож
ность получения ТР.ебуемой тяги при наименьшем р асходе рабочего те
ла. Это равносильно тому, что при заданных значениях Fнр и Рк должен 
быть минимальный расход, что, естественно, соответствует максималь
ному значению R.уд. Из соотношения ( 1. 1) петрудно заметить, что мини
мальное значение mт при указанных выше условиях получается при мак
симальном значении RгТк (влиянием изменения величины показателя 
адиабаты k пренебрегаем) . То есть для р акетных двигателей выгодны 
топлива ,  продукты сгорания (нагрева в ЯР Д) котор ых имеют высокую 
газовую постоянную и высокую температуру в камере, что дает возмож
ность получить большой объем газа на  единицу рабочего тела. Очевид
но, чем выше газообразование, тем меньше будет весовой р асход через 
двигатель, необходимый для поддержания заданного давJ1ения Рк· Отсю
да вытекает целесообразность применения ТОПJ1ИВ, продукты сгорания 
которых имеют не только высокую температуру сгорания, но и низкий 
молекулярный вес. Именно эти обстоятельства и определяют популяр-
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ность водорода, как одного из компонентов топлив ЖР Д, несмотря на 
эксплуатационные трудности, связанные с его маJ1ОЙ плотностью. 

Особенно выгодно с точки зрения получения высокого удельног() 
импульса пр именение водорода в ЯР Д, в котором полностью исполь
зуется высокое газообразование Н2 при его подогреве. 

Рассмотрим теперь, как зависит тяга двигателя от давления в ка
мере Рн· Простое повышение давления Рн при прочих равных условиях 
приведет к пропорциональному увеличению тяги за счет роста давле
ния на внутренние поверхности двигателя. IIpи этом будет уменьшать
ся доля внешнего давления, которое остается неизменным. Поэтому тяга 
двигателя должна измениться несколько больше, чем Рн· 

Если повышение Рн будет сопровождаться изменением тяги Rc за 
счет увеличения площади F с. то тяга дополнитеjiЬно увеличится за счет 
силы, действующей на добавочную поверхность сопла. Пустотная же 
тяга РкД увеличивается прямо пропорционально давлению в камере Рн· 

Повышение давления Рн при сохранении постоянным расхода mт� 
как уже отмечалось выше, приводит к выполнению условия DнFнp=cons� 
[см. формулу (3. 14)], т. е. с увеличением р11 должна уменьшиться пло
щадь Fнр· Указанное соотношение между Рн и Fнр приводит к незави· 
симости от давления пустотной тяги Rн.п (увеличение давления на по
верхности а - а компенсируется увеличением поnерхности б - кр и 
давлением на нее) . Ес-1и сохранить неизменной геометрическую степень. 
расширения сопла (Fc/fнp=const), то пустотная тяга сопла не изме
шпся при повышении Рн - рост давления Рн компенсируется уменьше
нием поверхности Ре. 

Так как Rн.rrycт при mт=const и Rc.rrycт при ;с_ =const не зависят 
кр 

от да1вления Рн. то увеличение тяги двигателя в целом возможно толькО' 
за счет· увеличения силы, действующей на сверхзвуковую часть содла. 
Для этой цели необходимо увеличить степень расширения сопла ( отно
шение Fc/fнp), что обычно и делают на практике. 

ПРИНЦИП ДЕИСТВИЯ ТРД 
Схема ТР Д с его основными элементами дана на рис. 1.4. Для про-. 

стоты положим, что скорость течения по тракту в пределах н - кр всег
да мала и поэтому статическое и полное давления на этом участке ма
.11о отличаются друг от друга. 

Пренебрежем силами трения и будем считать все элементы двига
теля «идеальными», т. е. работающими без механических и гидравли
ческих потерь. 

Представим, что наш идеальный турбокомпрессор приведен в дви
жение посторонним источником. Машина в таком идеальном представ
лении будет работать без подвода тепла, причем статическое давление 
за турбиной будет равняться статическому давлению за компрессором � 
это следует из равенства работ компрессора (!н) и турбины (!т). Если 
не учитывать изменения массы рабочего тела по тракту двигателя и пре
небречь изменением показателя адиабаты k, то можно написать 

( 1. 2) 

где Тот и Тон- температуры торможения газового потока перед турби
ной и компрессором соответственно; 
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Пок, Пот- степени повышения и понижения полных давлений в ком
прессоре (по к= Рок2 ) и турбине (пот = Ротз ) соответ-

Рокi Рот4 
ственно. 

Из приведеиного соотношения следует 

( k-1 ) 
---:---:- = 1- Ток Пок_k_ -1 • k-1 Тот 
(Пот)_k_ ( 1. 3) 

При отсутствии подогрева (Тот= Ток) отсюда вытекает, что для «хо
лодного» двигателя Пот= Пок. 

Эпюр а давлений по длине двигатеJlЯ для этого случая приведена на 
рис. 1.4, а. Интеграл сил давления по всем поверхностям внутреннего 
t"азо-воздушного тракта такой системы равен «нулю». 

н J ТурЬuна 
IIJ) 21х! IL'I/ , lrане;ю -' ,ЧIТI lкп.мпрессор i с, 'OfJO ни w / 1 Сопло �---- --- - --t--·-· -----1 

S(ai 

---� 

Рис. 1 .4. К пояснению принципа действия ТРД 

Единственная возможность нарушить р авновесие сил в этой системе- это увеличить давление за турбиной компрессора,  что можно достигнуть подогревом газа перед турбиной. При Тот>Ток, как следует из соотношения (1.3), за турбиной увеличивается давление и возникает неуравновешенная сила  - сила тяги турбокомпрессорного двигателя. · 
Эпюра давления за турбиной (участок 4-5 (а) ) имеет вид, показанный на рис. 1.4, б. 
Проходные сечения проточного тракта системы турбина- сопло при этом,· естественно, изменяются, обеспечивая неизменность р асхода рабочего тела при повышенных давлении и температуре. 
Практически скорость течения в турбинных каналах может быть весьма большой, так же как и скорость истечения газа из турбины, по· этому принимать равенство статического и полного давления уже нельзя. Однако это не меняет существа дел а; подвод тепл а к потоку воздуха перед турбиной вызыв?ет увеличение давления в системе турбина -сопло, что и приводит к образованию тягового усилия. 
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Принцип работы ТР Д с форсажной камерой з а  турбиной, в которой 
дополнительно подводится тепло, показав на рис. 1.5. 

Подвод тепла в форсажной камере, если нет изменения р асхода га
за и давления за турбиной, требует увеличения площади минимального 
сечения сопла Рнр· Это приводит к уменьшению силы Rб-кр и к увеличе
нию тяги, так же как и в случае РкД. 

Подвод тепла в форсажной камере без изменения площади Рнр 
приведет к повышению давления за турбиной, что повлечет за собой 
увеличение тяги. Однако при этом будет меняться режим работы тур

IJ.=U ----

IJ) 0) 

Рис. 1.5. 1\ пояснению принципа увеличения 
тяги ТР Д при работе форсажной камеры 

бокомпрессор а- в общем 
случае увеличение оборо
тов компрессор а и повы
шение темпер а туры перед 
турбиной. Пр актического 
значения этот случай не 
имеет, так как форсаж
ный режим применяется 
при р аботе турбокомпрес
сорного агрегата на  мак
симальных параметрах, 
которые уже не могут 
быть повышены. 

По тем же причинам. 
что и в ракетных двига

телях, тяга с единицы р асхода рабочеrо тела в ВРД тем выше, чем 
больше объем газообразных Продуктов сгорания (температура и газо
вая постоянная Rr). 

Однако влияние применения различных топлив на газовую по
стоянную продуктов сгорания в ВР Д значительно меньше, чем в РкД. 
поскольку основную массу в продуктах сгорания составляет азот. 

УСТРОЯСТВО И ПРИНЦИП ДЕЯСТВИЯ ПВРД 
Принципиальная схема прямоточного двигателя весьма проста. На 

рис. 1.6 изображены три типа ПВР Д, использующих химическую энер
гию: «дозвуковой» ПВР Д для дозвуковых и маJ1ЫХ сверхзвуковых ско
ростей полета (рис. 1.6, а) (.Мн<1,5+2,0); ПВРД для работы на уме
ренных сверхзвуковых скоростях (рис. 1.6, б) (Мн<5,0+7,0), который 
мы будем обозначать СПВР Д, и, наконец, схема двигателя для работы 
на больших сверхзвуковых скоростях (Мн>Б,О-+-7,0), который назовем 
(как это принято) гиперзвуковым прямоточным двигателем (ГПВРД). 

Двигатели состоят из трех обязательных элементов: диффузора. 
r<амеры сгорания и сопла. 

Диффузор служит ДJlSI повышеrшя ,статического давления движуще
rося относительно его поверхности воздуха при его тор можении. 

Диффузор «дозвукового» ПВРД представляет собой р асширяющий
ся канал, где при отсутствии отрыва потока от стенок уменьшается ско
рость потока и соответственно повышается статическое давление. Если 
такой диффузор работает на сверхзвуковой скорости М н> 1 ,0, то тор
можение воздуха на нормальных режимах работы диффузора цроисхо
дит также и в прямом скачке, находящемся либо впереди входа, либо 
в его плоскости. · 1 

В диффузоре СПВРД торможение воздуха происходит в системе
· 

скачков, определяемой геометрией иглы диффузора  и Мн, а затем после 
перехода к дозвуковому течению - в расширяющейся части кана
ла т-д. 

При оптимальном режиме работы диффузора переход к дозвуко
вой скорости в рабочем диапазоне Мн. как правило (если не брать не-
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типичные для СПВР Д самые малые значения 1\�н) совершается в р айо

не сечения т- горла диффузора. 
Диффузор ГПВР д характеризуется тем, что торможение потока 

происходит по существу только при обтекании иг�ы диффузора, скорость 

потока после торможения остается сверхзвуковом, «дозвуковая» р асши

ряющаяся часть отсутствует. 
Диффузоры ВР Д должны иметь по возможности минимальные по

�ери полного давления, удовлетворительные расходные характеристики 

и приемлемые для ДУ летательных аппаратов вес и габариты. 

/'f 6х 

-

Wн 
-

-

-

11 1 
8х т 

а н 

O(I') 
5) 

г cr 
6) 

� cr кр 

1 
а 

а 

---

--

Wa ---

--

Рис. 1.6. Принципиальные схемы ПВР Д с обозначением контрольных 
сечений газо-воздушноrо тракта: 

а-дозвуковой ПВРД; б-сверхзвуковой ПВРД: в-гиперзвуковой ПВРД 

В дальнейшем работа сверхзвукового диффузор а  будет освещена 
более подробно, в данном же разделе ограничимся сделанными общими 
замечаниями. 

Камера сгорания, как это следует из названия, является элементом 
двигателя, в котором выделяется тепло с соответствующим повышением 
температуры рабочего тела. Выделение тепла происходит за счет хими
ческих реакций, где окислите"1ем является кис.1ород вnздуха, а горю
чим- химические соединения (обычно уг�1еводороды) и химические эле
менты (водород), находящиеся на борту летатеJ1ьного аппарата. 

Для протекания химических реакций неnбходимо выполнить неко
торые требования, например надо обеспечить восrтаменение полученной 
горючей смеси, а также С}{ешение воздуха с горючим в оптимальных 
(или близких к ним) соотношениях для протекания реакций. 

Во многих случаях требуется защита внешних стенок камеры сго
рания от воздействия высоких температур. В СПВР Д этого можно до
стигнуть установкой специальных экранов, на охлаждение которых ис
пользуется часть воздуха, проходящего через двигатель. В ГПВРД 
благодаря очень высоким температурам в пристеночных слоях и сверх
звуковой скорости потока экран не может испо.пьзоваться. Здесь надо 
либо охладить стенки камеры (в качестве охладителя следует стараться 
использовать горючее, расход которого может оказаться достаточным 
для охлаждения поверхности камеры сгорания, а также и других по
верхностей летательного аппарата, требующих защиты от высоких теп
ловых потоков), либо защитить их с помощью наносимых на стенку спе
циальных теплозащитных материалов с малой теплопроводностью. 
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Такой метод защиты пригоден при малом времени работы двигателя 
(несколько десятков секунд), в противном случае толщина и соответст
венно вес такой теплозащиты исключают возможность ее применения. 

Очевидно, камера сгорания должна обладать высокой полнотой сго
рания и надежно работать на всех требуемых рабочих режимах, т. е. 
при различных значениях коэффициента избытка воздуха а, давления 
Рх. температуры Т х и скорости течения Wx. Диапазон изменения указан
ных выше основных величин, определяющих работу камеры, зависит от 
назначения двигателя и в значительной мере определяет устройство ка
меры сгорания. Так, для камеры сгорания с дозвуковыми скоростями 
течения ( «дозвуковой» ПВР Д и СПВР Д) диапазон изменения а, Рх. Т х. 
Wx определяет размер и количество стабилизаторов, топливный коллек
тор (одно- или многоступенчатый) , наличие или отсутствие системы ох
лаждения (защиты) стенок камеры, устройство форкамеры и т. д. 

Однако во всех случаях можно указать типичные элементы, прису
щие любой камере ПВР Д с дозвуковой скоростыо потока. К таким эле
ментам относится форкамера - устройство, обеспечивающее мощный 
пламенный источник поджигания основного количества горючей смеси. 
Форкамер_а представляет собой небольшую ( относитеJ1ьно размеров ос
новной камеры) камеру сгорания с малой скоростью движения горючей 
�меси, которую можно легко воспламенить, например, с помощью искро
вой электрической свечи. 

Для обеспечения устойчивой работы, сокращения длины камеры 
применяются стабилизирующие устройства, представляющие собой пло
хо обтекаемые тела- отдеJ1ьные конусы, кольца из углового профиля 
(см. рис. 2.17, а и 2.17, б). Зона обратных токов, образующаяся за ста
билизаторами, обеспечивает необходимую устойчивость работы камеры 
при изменении а, Рх. Т х. W х· 

Смесеобразование достигается с помощью топJ1ивного коллектора ,  
представляющего обычJю кольцо, выполненное из трубки круглого или 
эллиптического сечения, в которое подается горючее. Горючее попадает 
в камеру сгорания через форсунки, установленные на кольце коллекто
ра. Подача горючего может осуществляться как против потока, так и 
по его направлению. Коллектор устанавливается на небольшом рас
стоянии irepeд каждым стабилизатором. Такое расположение позволяет 
получать в зоне стабилизатора местные значения коэффициента избыт
ка ВОЗдуха а, наиболее блаГОПрИЯТНЫе ДЛЯ гореНИЯ ПрИ ДОВОЛЬНО бОЛЬ· 
ших пределах изменения суммарного значения. 

-Камера- СГОJ�ания ГПВР Д не может быть выподнепа, как камера 
ЧQрания дозвукового ПВР Д или СПВР Д, так как всякое загроможде
ние сечения при Мх> 1,0 приведет к образованию Сimьных возмущений 
с переходом сверхзвукового потока в дозвуковой. Поэтому камера сго
рания ГПВР Д представляет собой свободный канал, подача горючего в 
который происходит со стенок и рассредоточена по д"1ине. Подача боль
шого количества горючего (до 10% от р асхода воздуха) в одном месте 
может привести к значите.11ьным возмущениям и затрудняет смесеобра
зование. 

Воспламенение горючей смеси может достигаться за счет высокой 
температуры в потоке или пристеночном пограничном слое (напомним, 
что уже при Мн=8 и Т н=216,5° К температура торможения составляет 
2500° К) . Не исключено поджигание горючего специально организо
ванными «факельными» источниками, которые могут быть образованы 
при истечении продуктов сгорания твердого топлива в специальном га
зогенераторе. Воз:можно также создание специальных горелок с подачей 
в них жидкого горючего и: окислителя (воздух, кис.'Iород и т. п.) и обра
зование дежурного факела, который может действовать без ограничения 
времени работы. Процесс сгорания топлива в камере сгорания ГПВР Д 
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может осуществляться с использованием детонационного горения (см. 
рис. 2.20) . Резкий подъем давления и температуры в скачке ускоряет 
воспл аменение и горение топлива. 

Ограничиваясь сделанными общими замечаниями, отметим, что бо
лее подробно о камерах сгорания будет сказано в гл. I I. 

Перейдем к последнему обязательному элементу двигателя - соплу. 
Назначением сопла, так же как и в ракетном двигателе,  является дости
жение максимально возможного статического давления в камере сгора
ния (что достигается подбором соответствующего значения критического 
сечения сопла Fнр) , иреобр азование избыточного давJ1ения в кинетиче
скую энергию истекающих газов, если давление в камере PR больше 
давления в окружающей среде Рн· 

Рассмотрим теперь при:нцип действия СПВР Д. Говоря о при:нципе 
действия ПВР Д, как и ранее, ограничимся показам действующих сил, 
определим условия, при которых образуется тяга, и установим основ
ные параметры, от которых она зависит. 

Представим мысленно эксперимент, схема которого приведена на 
рис. 1.7 .  Это дает воз можность наглядно и просто показать тягу как 
равнодействующую сил дав.1ения, действующих по внутренней и внеш
ней поверхности двигателя (внешнее давление примем равным атмо
сферномi давлению Рн) . 

Воздух из ресивера поступает в двигатеJlЬ, состоящий из двух ко
нусов (диффузор и сопло) и промежуточной цилиндрической части (кa
!llepa подогрева ) . 

Рассмотрим силы, действующие на элементы двигателя при сле
дующих исходных предположениях: давление в сечении «ВХ» р авно 
атмосферному (Рвх= Рн) ; скорость потока па входе в двигатель (сече
ние вх) не изменяется и удовлетворяет условию Мвх � 1 ,0; расход через 
сечение вх также неизменен. Площадь сечений х и сг существенно боль
ше Fвх, т. е. скорость потока на участке х-сг, в случае прилеrания 
нотока к стенкам двигателя, должна быть очень малой (Мх -+ 0) . 
Последнее допущение даст возможность иренебречь потерями 
полного давления в случае подвода тепла к движущемуся газу на участке 
х-сг. 

В целом условия нашего мысленного эксперимента упрощают рас
суждения и позволяют дать правильный ответ на поставленные во
просы. 

Представим, что из ресивера проходит через двигатель воздух при 
отсутствии подогрева. Очевидно, если течение не сопровождается отры
вом . потока от стенок, то в расширяющейся части поток тормозится, ста
тическое давление увеличивается до Рх [в нашем случае статическое и 
полное давление в объеме х-сг практически совпадает (Рх:=Рсг� 
�Рох=Росг) , так как Wхсг -+ 0] ; на  участке х-сг давление сохраняется 
постоянным, а на участке сг - а (сопло) уменьшается до атмосферного 
(ра = Рн) · 

Легко видеть, что результирующая сил давJ1ения сводится к раз
пасти сил Rхд и Rxc, действующих на поверхности вх - х и сг - а и 
направленных вдоль оси х - х. На рис. 1.7, а ус.1овно наказаны эти си
лы Rхд и Rxc, действующие на верхнюю и нижнюю по-1овины поверхно
стей участков вх - х (диффузор Rд) и сг - а ( соп.rю N с ) . Очевидно, 
Rхд и Rxc для р ассматриваемого случая равны по модулю и направлены 
н р азные стороны, т. е .  система сил, действующих на двигатель, нахо
дится в равнов�сии. 

Задача состоит в том, чтобы определить ус.повия, при которых рав
новесие осевых сил, действующих на диффузор и coпJIO, нарушцтся при 
положительном значении разности модулей Rц и Rx ( 1 Rхд 1 - 1 Rxc 1 )  > 
>О. Посмотрим, как это можно сделать. 
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При заданных условиях на  входе мы не можем увеличить силу Rхд• 
действующую на диффузор, но, очевидно, можем п опытаться умень

шить силу Rxc, действующую на поверхность сопла. Для этой цели мож-

ДВигатель 

Q =O 

w 

а) 

1 cr 

Wa=Wц 
1Ра=Ри.=Рн 
1 

PecuBep ДВигатель 

�Р .:::=Рн Q =O � 
Рор "'-- � Wii,= W.x 

_/Г''\'1--------1/1 . 
о) cr а 

8) 

Рис. 1 .7. К определению принципа действия ПВРД 

но, на первый взгляд, просто обрезать сопло с цеJrью уменьшения его 
поверхности, а следовательно, и силы. 

Попробуем,  не подогревая газ и не подводя в конту р двигателя до

полнительную массу, обрезать сопло, как это показано на рис. 1 .7, б. 
При этом или должны возникнуть потери в струе воздуха,  проходящей 
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через двигатель, или может произойти отрыв потока от стенок ( как по
казана на рис. 1.7, б, см. подробнее в гл . Vl). 

Написав уравнения р асхода через сечения «ВХ» и «а>>, считая ер, k 
и R (R- здесь газовая  постоянная) неизменными и имея в виду, что 
при: отсутствии потерь Мвх=Ма, получим 

Fa ,/тох=1,0. Fвх V Тоа 
(1. 4) 

Из этого соотношения видно, что увеличение площади F а при со
блюдении условия постоянства расхода, отсутствия потерь в струе и 
безотрывного теченин возможно только при соответствующем увеличе
нии температуры Тоа· 

Второй возможный путь -это увеличение р асхода через сопло пу
тем подачи дополнитеJ1ьной массы на участке х - сг. 

Осуществляя подачу массы при равенстве давлений, температур и 
скоростей основного потока подаваемой массы, можно считать неизмен
ными полное давление и температуру до и после смешения масс. Тогда 
из уравнения неразрывности течения будем иметь 

или, обозначая 

Jюлучим, что � = Fa. 

mвх Fa = 1,0 та Fвх 

Если же при подаче массы меняется и температура, то 

�Vт=� .. /Тоа =Fa. 
V Тох 

( 1. 5) 

( 1. 6) 

Таким образом, чтобы реализовать возможность уменьшения Rxc 
без :изменения Rхд ( здесь имеется в виду максимальное значение Rхд. 
когда поток прилегает к стенкам) , мы должны J1ибо увеличить темпер а
туру перед соплом,  либо увеличить расход, вводя дополнительную мас
су в тракт двигате.1я, либо воздействовать обоими факторами одновре
менно. 

На практике ВР Д обычно имеют место оба способа :  увеличение 
температуры Тоа за  счет химических реакций и увеличение массы за 
счет подачи горючего. Если не р ассматривать работу некоторых типов 
двигателей на больших скоростях полета и предельные форсажные ре
Ж:ИМЫ, например, разгонных ПВР Д, то можно найти, что основное влия
ние оказывает повышение температуры, а масса горючего дает вспомо
гательный эффект, поскольку � мало отличается от единицы. 

Очевидно, чем выше Тоа и та, тем больше можно увеличить Fa, 
соответственно снижая Rxc (осевую силу, действующую па сужающую
ся часть сопл а ) . Полезное действие увеличения температуры Тоа или 
расхода (�) , как и для ракетного двигателя,  определяется увеличением 
объемного расхода. Очевидно, чем выше объем газа ,  протекающего че
рез сопло в единицу времени, тем,  при прочих равных условиях, больше 
должна быть площадь проходных сечений сопла (в  нашем случае 

F а= та VT00). Следует отметить, что такое же влияние на тягу, как 
температура,  оказывает газовая постоянная продуктов истечения, повы
шение которой всегда увеличивает объем газа на  единицу массы. 

Режим максимальной тяги при Fa>Fвx соответствует вполне опре
деленному значению подогрева 't'='t'p. Если ,; уменьшается, то мы долж
ны ожидать уменьшения тяги двигателя.  
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Возникает естественный вопрос : за  счет ка1юго перераспределения 
сил давления это возможно? Р ассмотрим силы, действующие на СПВ РД 
простейшей схемы, показаипой на рис. 1.8. Если 't'<'t'p, то при Mm= 1,0 
поток на пекоторой части канала т-д' будет не тормозиться, а разго-: 
няться. На  участке разгона потока за  горлом диффузора статическое 
давление будет уменьшаться, как в сопле, а не увеличиваться. В неко-
1ором сечении возникает скачок уплотнения, пос-1е которого скорость. 
t:танет дозвуковой (рис. 1.8, б). Разрежение за горлом диффузора и 
будет причиной уменьшения тяги двигателя при 't'<'t'p. Наличие регули
руемого сопла в двигателе позволяет при уменьшении подогрева 

М<йГ _ 3 �>(O.f\1<1.0 rn� --;_ 
,_,_ с<с� - - ---- ----- -- ---- - --1 ' . ' ' � 

i 1/ • � 
11 rn. d х cr т 1} о кр а 

щ ю 
Рис. 1.8. l\ определению тяги СПВРД 

('t'<'t'p) сохранить неизменными силы давления, действующие на диф
фузор . Для этой цели необходимо в соответствии с соотношением ( 1. 1) 
изменить площадь минимального ( критического) сечения сош1а.  Пplt 
7том, однако, возрастут отрицательные силы, приложеиные к сужаю
щейся части сопла,  которые несколько уменьшают тягу. 

Тяга СПВР Д, так же как и РкД, возрастает с увеличением критиче
.ского сечения сопла до тех пор, пока остается неизменным давление 
в камере сгор ания . Однако при опреде-1енных полетных условиях уже 
не удается при помощи подогрева поддерживать м аксимальным давле
ние в камере вследствие огр�ничениости теплотворной способности 
топлив. 

Положительной стороной применения рег)лируемоrо сопла являет
ся возможность в этих случаях работы двигатеJIЯ с минимальными поте
рями полного давления по тракту, а в «иделью-юм» случае вообще без 
потерь при всех значениях 't'. 

Более подробно на особенностях работы ПВР Д мы здесь не оста
навливаемся, этим вопросам посвящена гл. VI. 

П Р И Н ЦИ П РАБОТЫ И ОСНО В НЫЕ СХ ЕМЫ РПД 

На рис. 1.9 показавы принципиальные схемы РПД на жидких и: 
твердых топливах. РПД представляет собой двигате-1ь прямоточнок 
схемы, в воздушном контуре которого установлены ракетные двигатели. 
Газообразные продукты первичного сгорания топлив в камере ракетного 
двигателя истекают из его сопла в прямоточный воздушный тракт непо
средственно за диффузором. Реактивные газы Рн:Д, обладающие высо
кой температурой и большой кинетической энергией, смешиваются с 
воздухом в камере эжектора,  повышая его полное дав.11ение и темпера 
туру. В воздушном контуре РПД могут устю-IаВJ1ИВаться дополнитель
ные коллекторы, через которые жидкое горючес вводится непосредст
венно в воздух или в смесь газов. Сгорая в свободном кислороде воз
духа,  это горючее повышает температуру газов перед их истечением из 
сопла комбинированной установки. 

Простейшие соображения показывают, что подмешивание атмо
сферного воздуха к реактивной струе позволяет увелич�ть импульс по
..:ледней . Предположим, что к те кг_ газа,  истекающего из реактивного 
сопла  со скоростью W 0, подмешивается тв кг воздуха из атмосферы И· 
пусть в результате смешения поток· на выходе из камеры эжектора  име-
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ет скорость Wсм· Процесс смешения газов всегда сопровождается поте
рями кинетической энергии. Оценим эти потери с помощью коэффици
ента 'I'Jcм, так что 

( 1 . 7) 

Тогда отношение количества движения смеси газов и исходной ре
активной струи в ·стартовых условиях (Н=О, Мн-=-0) будет равно : 

( 1. 8) 

r де n- коэффициент эжекции ( n = ':;J . 

Из формулы (1. 8) следует , что при 'У1см > 1 
величича R > 1 . n+I 

1 1 СМ{СГ) кр а Сопло 

Сопло , 

кр а 

Рис. 1.9. Принциnиальные схемы РПД с обозначением контрольных 
сечений газо-воздушного тр акта; 

а-РПД с раздельными камерами смешения и догорания (РПДэ); б-РПД с 
единой камерой смешения-сгорания; в-РПД на твердом топливе; в-РПД 

с кольцевой камерой эжектора -

В основе р аботы р акетпо-прямоточных двигателей, особенно при 
'Малых скоростях полета, лежат эффекты, свойственные простейшиrv< 
эжекторным устройствам, о которых шла речь выше . При подмешива
нии воздуха к выхлопной струе реализуется основной принцип реактив
ного движения :  чем бо,льше масса, к которой подводится заданная теп
Jiовая энергия, тем выше становится реактивный импульс. 

При истечении газов из сопла реактивного двигателя значительная 
м асса тепла выбрасывается выхлопными газами. Кроме того, выхлоп
ная струя РкД, как правило, содержит некоторую долю горючих эле-
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ментов, которые не используются и могут догорать в воздухе. В соот
ветствии со сказанным это должно позволить увеJ1ичить реактивный 
импульс при подмешивании воздуха .  

При том виде подогрева воздуха, который осуществляется при сме
шении его с реактивной струей в РПД неизбежно подводится кроме теп
ловой также кинетическая энергия. Давление в прямоточной камере 
PIIД за  счет этого может быть выше, чем в камере ПВР Д. Очевидно, 
·по эффект от подмешивания воздуха к выхлопным газам будет тем 
выше, чем больше будет давление по сравнению с наружным, так как 
большая часть теплосодержания сможет перейти в кинетическую энер
r ию истечения. 

Все эти принципиальные черты эжекторнаго устройства как сред
стnа увеличения тяги свойственны ракетно-прямоточным двигателям. R,, 
�н/м' '100-

JOO 

го о 

f00 

о 

Рис. 

JOOO 10000 

1.10. Рабочие зоны характеристик 
ПВРД, РкД и РПД 

Вместе с тем РПД как тепло-
вая м ашина и движитель зн а
чительно сложнее, чем эжек
торный насадок, как с точки 
зрения организации его р або
чего процесса,  так и вследст
вие более широкого ди апазона 
режимов работы и тягово-эко
номических хар актеристик. 

Р абочий процесс в РПД 
может быть организов ан по
р азному. В схеме РПД, пока
заиной на  рис. 1. 9, а, процессы 
смешения газов и их догор а
ния р азделены. В эжекторе 
РПД происходит механическое 
смешение компонентов, исте

кающих из сопл а РкД, с воздухом. Процесс дожигания топливо-воздуш
ной смеси организован в отдельной камере сгор ания прямоточного типа .  
Такая схема РПД может быть осуществлена при условии, что не  проис
ходит самовоспл аменение реактивных газов РкД в канале эжектора. 
Это возможно,,если исходный ракетный двигатель работает, во-первых, 
сам на стехиометрическом или большем стехиометрического отношении 
компонентов и , во-вторых, если соотношение компонентов (при аж� 1,0) 
в камере первичного РкД таково, что истекающие из его сопла газы 
имеют темпер атуру меньше, чем темпер атур а их воспл аменения 
в воздухе. 

Назовем условно схему РПД, в которой процессы смешения и го
рения разделены эжекторным РПД, сокр ащенно РПДэ. 

Более распространена ,  однако, иная схема РПД, которая показана 
на рис .  1.9, б. В РПД такой схемы процессы смешения газов и их дого
рание происходят одновременно. Как РПДэ, так и РПД могут работать. 
и на  жидких и на твердых топливах. В дальнейшем мы будем обозна
чать индексом «Ж» РПД и РПДэ, работающие на  жидких топливах, 
а индексом «Т» - РПД и РПДэ, р аботающие на  твердых топливах. 

С термодинамической точки зрения рабочий процесс в схеме РПдэ· 
организован лучше, чем в РПД, так как в РПДэ процесс подвода тепла 
происходит после процесса сжатия в эжекторе. Однако конструктивно· 
схема РПД более проста, чем РПДэ. 

Если  обратиться к рис. 1.1 О, где изображена в координатах RF- J н
( миделевая тяга- экономичность) область возможных характеристик. 
ракетных и прямоточных двигателей отдельно, то ветрудно видеть, что 
значительная зона промежуточных сочетаний RF, J я не охватывается ни
одним из этих двигателей.  ЖР Д может иметь практически неограничен-· 
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ные величины тяг R, однако экономичность ракетных двигателей на хи
мических топливах ограничена величинами Rуд:=:::4500 [н·сетфсг]. С дру
гой стороны, прямоточный двигатель не имеет стартовой тяги, обладает 
низкими тягами при дозвуковых и малых сверхзвуковых скоростях по
лета, однако при Мн> 2,0 он обладает уже высокой экономичностью. 
Ракетно-прямоточный двигатель обладает промежуточными характери
стиками между РкД и ПВР Д, более высокой тягой, чем ПВР Д, и более 
высокой экономичностью, чем ЖР Д. Таким обр азом, он может охватить 
указанную выше «мертвую» зону в характеристиках двигателей. 

В зависимости от требования можно изменять долю ракетного и 
прямоточного контуров и, таким образом, иметь характеристики РПД, 
более близкие к РкД или ПВР Д. В принципе компоновка РПД позво
ляет осуществить переход комбинированного двигателя целиком на 
црямоточный режим работы. Это целесообразно осуществить при ско
ростях полета, когда тяговые характеристики СПВР Д оказываются до
статочными для выполнения технической задачи {обычно это числа 
Мн=2,5-+3,0). 

На большой высоте, когда плотность атмосферного воздуха м ала  
и воздушный контур РПД имеет малую дuлю тяги, возможно форсиро
вать РПД за счет повышения тяги РкД, установленного в его 
тракте. 

Тяга РПД ск.r1адывается из тяг прямоточного и ракетного двигате
.ТJей. Однако РПД представляет собой не простую механическую сумму, 
а органическое сочетание р акетного и прямоточного двигателей. Поэто
му изменение тяги одного из двигателей сказывается сразу на тяге дру
rого. Так, например, увеличение тяги прямоточного двигателя, вызван
ное ростом сил давления па его внутреннюю поверхность, изменит тягу 
ракетного двигателя, р аспо"1оженного в его контуре ( изменятся условия 
истечения из сопла РпД и его тяга) . Если же увеличить тягу РкД и, сле
довательно, реактивный импульс струи, то вырастет вследствие эжекци
онного эффекта р азрежение за горлом диффузор а ПВР Д и уменьшится 
его тяга. Поэтому при изменении тяги uдноrо из составляющих двига
телей РПД необходимо согл а�овать режим работы и проходные сечения 
газо-воздушного тракта другого. Только в этом случае оба двигателя: 
прямоточный и ракетный -- будут сог.1асованно работать в оптималь
ных условиях в единой силовой установке. 

Мы огр аничимся пока этими сведениями о работе РПД, так как 
подробный анализ его работы будет дан в гл. YI l. 

§ 3. ОСНОВНЫЕ ВЕЛИЧИНЫ, 
ОПРЕДЕЛЯЮЩИЕ КАЧЕСТВА ВРД 
КАК АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕй 

Как и всякий авиационный двигатель, ВР Д предназначен для со
здания тягового усилия, необходимого для полета летательного апп а
р ата.  Поэтому основой оценки ВР Д являются его качества как движи· 
теля для летательного аппарата.  

Так как В Р  Д как авиационный двигатель устанавливается на ле
тательном аппарате, большое значение имеют такие факторы, как про
стота конструкции, вес и габариты, надежность работы и 1. п. Именно 
вследствие неудовлетворительных весовых и габаритных качеств на  
летательных аппаратах с большой скоростью полета не применяются 
поршневые двигатели, хотя с термодинамической точки зрения они бо
лее эффективны из-за более высокого термического КПД. 

Так как важнейшее значение имеют тяговые и экономические ха
рактеристики двигателя, то система  величин, оценивающих качества 
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з.вигателя, должна обязательно отражать эти характеристики, так же 
как вес, габариты и другие факторы, определяющие пр именение ВР Д 
на летательных аппарliтах. 

А. ТЯГОВ Ы Е  ХАРАI(ТЕР ИСТИI(И 

Очевидно, одной из главных характеристик двигателя является тя
rа, которую развивает двигатель при данном режиме полета (Wн, Н). 
Также понятно, что для авиационного двигателя требуется создание 
нужной тяги при минимальных весе и миделе двигателя.  Жесткость тре
бований к весу и габаритам двигателя во многом определяется лета
тельным аппаратом:, на котором устанавливается двигатель. Так, для 
тяжелых дальних летательных аппаратов вес и габариты двигателя не 
игр ают такой роли, как для относительно леrких летате.!Jьных аппаратов 
с малым временем действия. Иногда требования к весу и габаритам 
двигателя (при нужной тяговой характеристике) ЯВJ1Яются основными, 
определяющими даже тип двигателя.  Очевидно, не случайно в зенитных 
управляемых ракетах и реактивных снарядах в боJiьшинстве случаев 
устанавливаются жидкостные или пораховые р акетные двигатели,  не
смотря на худшую экономичность по сравнению с воздушными двига
телями. Поэтому в тяговые характеристики двигатеJ1Я должны входить 
величины, которые дают возможность оценить его вес и габариты по 
отношению к р азвиваемой тяге. 

Оценка тяговых характеристик двигателя возможна с помощью не
скольких абсолютных и относительных величин. 

1. Тяга двигате-1я R 
Под силой тяги двигателя понимается сила ,  которую р азвивает дан

ный двигатель в различных условиях полета (Wн, Н) и при различных 
режимах работы. 

Пусть ось двигателя совпадает с направлением полета. Тогда про
екция на ось равнодействующей сил избыточного давJ1ения и трения, 
приложеиных к внутренним поверхностям двигателя, представляет его 
внутреннюю тягу (см.  рис. 1 .3-1 .8): 

Rвн= S (Р-Рн) dFв�ут + S Тт�dSвнут• 
Fвнут Sвнут 

(1. 9) 

где F,�ут- проекция внутренней поверхности на  плоскость, перпенди
кулярную оси; 

SВJ1ут- площадь внутренней поверхности двигателя; 
р- статическое давление на стенках; 

Рн- атмосферное давление; 
-стр- проекция· касательного напряжения трения на ось дви

гателя. 
По теореме механики об изменении количества движения для одно

контурного двигателя можно написать (см.  [1]). 

здесь 
Wa И 

Ра И 
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(1.10) 

m8- р асход воздуха через двигатель; 
W н- средняя скорость истечения из сопл а и скорость полета 

соответственно; 
Рн- среднее давление на срезе сопл а и давление в окружаю

щей среде соответственно; 
F а- площадь выходного сечения сопла; 



.�= 1 +g�.-коэффициент, учитывающий приращение массы выходящих 
газов по отношению к входящему воздуху за  счет топлива :  u тт gт- относительвыи р асход топлива gт=-, где mт- пол-

тв 
ный р асход топлива. 

Тяга двигателя является одним из важнейших параметров двига
�Геля, определяющим скорость и высоту полета J1етатеJ1ьного аппарата, 
·его скороподъемность и т. п. 

2. Удельная тяга двигателя Rуд 

Под удельной тягой будем понимать тягу, р азвиваемую двигателем 
при р асходе воздуха 1 кг/сек: 

'ИЛИ 

R Rд=-, у тв 

(1.11) 
, F" r'де Fа =-- площадь выходного сечения сопла при расходе воздуха 

тв 1 кгfсек. 
Понятие удельной тяги удобно применять, когда исследуются тя

говые характеристики данного типа двигателя в различных условиях 
·его р аботы безотносительно к его абсолютным размерам. 

По Rуд удобно также сравнивать различные типы двигателей друг 
·С другом.  

3. Тяговая (Nт) и удельная тяговая мощность (Nт.'iд) 
Под тяговой мощностыо понимается работа силы тяги за  секунду: 

Nт=RWн; 
nод удельной тяговой мощностью -

Nт.уд=RудW н= Nт • 
тв 

( 1. 12) 

(1. 13) 

Если известно значение скорости полета, то переход от тяги (удель
ной тяги) к тяговой мощности (удельной тяговой мощности) соверша
-ется кр айне просто. Тяга однозначно опредСJ1Яет тяговую мощность и 
наоборот. 

На практике обычно пользуются величипами R и Rуд· 
Очевидно, что при установившемен полете тяговая мощность опре

деляет мощность, затрачиваемую на продвижение летательного аппа
рата с данной скоростью. 

4. Удельный вес двигателя 'Удв и 'Удв N 

Удельным весом двигателя будем называть отношение веса двига
-теля с агрегатами ( Gдв) к полной силе тяги: 

:или в тяговой мощности 
Gдв 'УдвN=N • 

т 

где Gдв - вес Двигателя с агрегатами. 

(1. 14) 

( 1. 14') 
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Удельный вес двигателя позволяет оценить относительно совершен
ство конструкции (с точки зрения веса) различных двигателей одного 
и того же типа (ПВР Д и.1и ТР Д и т. п.) и дает возможность сравнивать 
веса р азличных типов двигателей. ·. 

Так как Vдв или Удв N зависит не только от типа двигателя,  но и от 
высоты и скорости полета, то делать заключения по весу двигателя, 
если речь идет о сравнении различных двигателей, в общем случае 
нельзя. 

Действительно удельный вес ПВРД (Vдв) при Wн=О р авен оо ,  но 
при Мн =З,О-;--4,0 и Н<20 IC.JI.t он очень ма"1. Очевидно, что для сравнения 
эти значения Vдв сами по себе мало что значат: из того, что при Wн=О 
Vдв = оо нельзя сделать заключение, что ПВР Д имеет недопустимо боль
шой вес, а второй факт не означает, что ПВР Д является самым легким 
авиационным двигателем, должны быть известны удельные веса других 
;з;вигателей в тех же условиях полета.  

При всей своей относительности понятие удельного веса полезно, так 
как оно дает возможность оценить абсолютный вес двигателя, что до
статочно для суждения о том, приемлем он или нет. 

Для сравнительной же оценки весов р азличных двигателей очевид
но их следует поставить в сравнимые условия работы,  иначе всякое срав
нение будет неправильно. 

5. Лобовая тяга и мощность двигателя RF и N т];· 

Под лобовой тягой двигателя RF обычно понимается отношение тя
ги к его миделевому Fм ( максимальному) сечению: 

RF=..!i. Fм 
( 1. 15) 

и под лобовой мощностью -- отношение 

NтF= Nт • Fм ( 1. 16) 

Очевидно, что тяга или мощность на 1 .м2 поперечного сечения опреде
.1яет поперечные габариты двигателя, требования к которым могут 
быть очень жесткими. Здесь, естественно, следует помнить, что чем 
меньше RF (или Nт F), тем меньше и Vдв· Все замечания об относитель
ности понятия удельного веса двигателя целиком применимы и в дан
ном случае. 

Часто лобовую тягу двигателя оценивают так называемым коэффи
циентом тяги cR, который представляет собой отношение лобовой тяги 

QнW� k 2 к скоростному напору -- =- РнМн =qн: 2 2 
R ( 1. 17) 

Иногда при определении cR з а  характерную ПJlощадь це.'lесообраз
но принять не Fм. а другое характерное сечение, например площадь 
входа Fвх или площадь входящей струи Fн. 

Легко видеть, что коэффициент тяги аналогичен аэродинамическим 
коэффициентам Сх, Су и др. 

Пользуясь коэффициентом тяги, легко связать некоторые парамет
ры двигателя и самолета .  Н апример, равенство тяги двигателя R и со
противления Rх=СхqнFкрл. яв;ляется необходимым у,сл01вием для посту-

28 



пательнаго р авномерного движения самолета. Очевидно, р авенство 
R = Rx может быть записано в виде 

c.R Ркрл 
-=--
Сх Рм 

Таким образом, отношение коэффициента тяги к коэффициенту со
противления самолета при полете с постоянной скоростью равно отно
шению площади крыла к площади двигателя или другой характерной 
площади. 

Это соотношение удобно использовать при рассмотрении р аспола
гаемых и потребных для полета тяг. 

Кроме того, значение Ся мало зависит от высоты (поскольку 
R,...., Рн и Qн""' Рн), что также удобно, так как вместо двух внешних па
раметров (М н и Рн) С я зависит только от одного - числа Мн полета . 

Коэффициент тяги особенно широко используется при расчетах ха
рактеристик-ПЕРД. 

Б. ЭКО НОМИЧ ЕСКИЕ ХА РАКТЕ Р ИСТ И КИ ДВИГАТЕЛЯ: 
УДЕЛ ЬНЫЕ РАСХОД Ы  ТОПJI И ВЛ П О  ТЯ ГЕ 

И ТЯГОВОй МОЩ НОСТИ 

В настоящее время широко р аспространена оценка экономичности 
двигателей по р асходу топлива, отнесенному либо к тяге, либо к тяго
вой мощности, р азвиваемой двигателем. 

Очевидно, такой метод не дает возможности прямо оценить степень 
использования подводимой энергии, которая определяется произведе
нием р асхода топлива на его теплотворную способность. 

Однако удельный р асход топлива - важный параметр,  от которого 
непосредственно зависит время полета (дальность) , или если оно зада
но, то удельный р асход топлива в большой мере определяет размеры и 
начальный вес летательного аппарата. Поэтому представляется целесо
образным с практической точки зрения принять за основной параметр, 
определяющий экономичность двигателя, расход топлива, отнесенный к 
тяге (Суд) или тяговой мощности (Суд N) , хотя с энергетической стороны 
это не совсем правильно. Правильно будет сказать, что С)·д или Суд N 
определяют экономичность двигателя по расходу топлива.  

1.  Удельный расход топлива Суд 
Удельным р асходом топлива называется часовой расход топлива на 

единицу развиваемой двигателем тяги: 

3600тт 

R 

где mт- р асход топлива з а  одну секунду (кг/сек). 

( 1. 18) 

Иногда за критерий экономичности В Р  Д принимается удельный 
импульс J я, пр_едставляющий собой отношение тяги к секундному рас
ходу топлива: 

Очевидно, J я и Суд связаны простым соотношением 

Суд] .R==3600. 

(t. 19) 

С физической стороны Суд определяет р асход топлива, который со
ответствует тяге в 1 ti, а J я показывает, какую тягу способен р азвить 
двигатель при расходе l кг топлива в секунду. 
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Отметит, что Суд и J R зависят от многих параметров и что увеличе
ние Dуд или уменьшение J н с ростом скорости еще не значит, что на 
этой увеличенной с1юрости двигатель стал р аботать :vreнee экономично 
с гочки зрения расхода топлива на единицу пути, что определяет даль
ность полета. 

2. Удельный расход топлива по тяговой мощности СудN 

Под удельным расходом по тяговой мощности будем 
ношение часового расхода топлива к тяговой мощности: 

понимать от-

3600тт ( 1. 20) 

Очевидно, что Суд N и Суд или J н связаны друг с другом соотноше
ниями 

Суд 3600 
СудN=Wн И CyдN=JRWн' 

Если вспомнить форму.!Jу для дальности полета, то увидим, что 

k 1 м L = -- Jn ----= , Г де М= топлива 

судN 1-М Мнач.лет.аппар. 

Суд N при неизменных k и М целиком определяет дальность полета.  Ми
нимальное значение Суд N соответствует Lmax· Поэтому Суд н полностью 
характеризует экономичность двигателя с точки зрения расхода топлива 
на единицу пути. , 

В теории тепловых машин под экономичностью понимается отноше
ние полезной работы к подведенному теплу (КЛД). 

Очевидно, что оценки полезного действия двигателя с помощью ве
�'Iичины, полученной путем деления р асхода топлива на тягу (суд) или 
тяговую мощiJ.ость (суд N), не эквивалентны приведеиному выше поня
тию экономичности теплового двигателя .  

В самом де.J!.е, если в одном случае имеем ясное энергетическое 
соотношение, определяющее степень использования подведенной энер
гии, то в другом мы этого не имеем. При втором способе оценки эко
номичности может оказаться, что меньший относительный расход топ
.лива (а следовательно, лучшая с точки зрения расхода топлива «эко
номичность» ) будет соответствовать двигателю, который как тепловая 
машина р аботает хуже. Это объясняется тем, что меньший р асход топ
лива получен только за счет более высокой калорийности топлива, хотя 
использование калорийности топлива плохое. Однако всегда при изуче
нии свойств того или иного типа двигателя необходимо знать степень 
его совершенства как тешювой машины хотя бы для того, чтобы судить 
о возможности и целесообразности улучшения ее д�нных. Это важно, 
1'ЗК как всякое улучшение коэффициента полезного действия теплового 
двигателя при прочих р авных условиях приведет к улучшению харак-
1'еристик двигателя как движителя .  

Таким образом, та  или иная оценка качеств двигателя как  тепло
.вой машины необходима . 

. С другоЙ СТОрОНЫ, еСJ1И К ВОПросу «ЭКОНОМИЧНОСТИ» ПОДХОДИТЬ С ТОЧ
КИ зрения требований, предъявляемых к двигателю летательным аппа
ратом,  то можно легко увидеть, что одним из основных требований бу
дет требование минимального расх,ода топлива для обеспечения потреб-
ной для полета тяги. 

· 
Здесь экономичность понимается уже не столько с энергетической 

стороны как р асходование ма<;сы, находящейся на борту летательного 
аппарата , а насколько экономно она расходуе'l'сЯ . 
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С этой точки зрения всегда выгодно иметь возможно меньший р ас
ход. В ЖР Д пр именение топлив с большей теплотворной способность ю  
приводит к увеличению скорости истечения, а следовательно, и к увели
чению потери энергии с выходной скоростью (считаем, что Wa> Wн) 
(см .  ниже) , при этом полный КПД двигателя уменьшается, но одновре
менно уменьшается и расход топлива на ту же тягу. Решает послед
нее - предпочтение следует оказать двигателю с меньшим расходом 
топлива. 

Таким образом, понятно, что р асход топлива,  отнесенный к тяге 
или тяговой мощности, также можно и должно принять з а  критерий 
7I<аномичности, понимая под экономичностью не какие-либо энергети
ческие соотношения, а просто расход топлива па единицу тяги или еди
ницу тяговой мощности. 

В силу указанных обстоятельств в качестве пар&метров, опреде
ляющих экономичность, целесообразно принять : во-первых, некоторые 
энергетические соотношения - в виде коэффициентов полезного дей
ствия, которые определяют совершенство авиационного двигателя с 
энергетической стороны, и, во-вторых, соотношения, определяющие от
носительный расход топлива (на тягу или тяговую мощность) или, дру
гими словами, экономичность дв.flгателя по р асходу топлива. 

Относительный р асход дает возможность наиболее просто судить 
о таких важных летных качествах летательного аппарата с данным дви
гателем, как дальность и.тrи время по.тrета. 

На  практике наибо.1ее широко принято оnенивать экономичность 
по р асходу топлива .  

В. ПОЛЕЗНАЯ РАБОТА И КОЭФФИЦИЕНТЫ 
ПОЛ ЕЗ НО ГО Д ЕЯСТВ ИЯ А В ИАЦИОН Н ЫХ Д В И ГАТЕЛЕЯ 

К чис.тrу параметров, которыми можно оценить авиаnионные двига
тели как тепловые двигатели FI как движитеjlи, относятся также коэф
Фиnиенты полезного действия .  

Для суммарной оnенки экономичности авиаnионного двигате.тrя 
имеют основное значение два КПД: эффективный ТJе и полный КПД ТJо. 
Первый оценивает экономичность авиационного двигате.ля как тепловой 
м ашины, а второй экономичность авиационного двигатеJrя в целом с уче
том всех энергетических потерь. 

Р ассмотрим сначал а эффективный КПД, характеризующий ВР Д 
как тепловой двигатель. 

1.  Полезная работа и эффективный коэффициент полезного действия 

Для любого одноконтурного реактивного двигателя как тепловой 
машины полезной работой Le следует считать разность кинетических • •  • mгW2 энергии выходящем из сопл а струи газа -2- и входящего в двигатель 

m8W� 
воздуха --2- , т . е. 

L = тгW2 
-

mвWJr • 
е 2 2 

Следует отметить, что в случае полного р асширения в сопле до ат
мосферного давления (vа= Рн) W - есть истинная скорость истечения 
W=Wa. 
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Если же в сопле неполное р асширение, то W - есть фиктивная ско
рость Wф, определяемая из выражения (см. гл . III) 

(1.21) 

В дальнейшем, поскольку это не отражается :на выводах, скорость 
истечения для обоих случаев будем обозначать Wa, имея в виду, что 
при Ра=Рн, W= Wa, а ес.nи Ра=FРн, то Wa= WФ. 

Выходной импульс Иа можно представить в общем случае выр а 
жением 

Иa=tnrWa+Fa(Pa-Pн) ,  

где Wa- есть действительная скорость истечения из сопла .  
Для получения более простых выражений целесообразно предста

вить Rc как произведение массы выходящих из сопла  газов mr на неко
торую фиктивную скорость W Ф· Очевидно, в этом случае 

Иa=mrW Ф=mrWa+F а(Ра- Рн), 
откуда 

Как известно из теории тепловых машин, эффективный КПД пред
ставляет собой отношение полезной работы Le к энергии Е, которая 
должна быть затрачена для получения полезной работы Le: 

Le 'lle=в· 
В случае авиационного двигателя под затраченной энергией Е сле

дует понимать тепло Q, которое выделяется при полном сгорании топ-

лива (Q=ттНи), и кинетическую энергию топлива �т W�, которая 

определяет также уменьшение кинетической энергии летательного аппа
рата из-за уменьшения его массы, связанного с расходом топлива.  

Таким образом, 

(1.22) 

где 

В большинстве случаев, за исключением очень больших чисел Мн 
w2 

(Мн>5,0), можно пренебречь величиной___!!_ по отношению к Ни. Так, 2 
если Wн=4·296 .м/сек (Мн=4,0, H�ll 000 .м) и Ни =4 1 900 кдж/кг, то 
w2 

2
н составляет всего 1,6% от Ни. · 

Следовательно, в некоторых случаях можно приближенно считать 

(1.22') 
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Часто принимают � == 1 ,0, что в случае ПВР Д и РПД можно при
вести к значительным ошибкам. 

Так, например, в случае ПВР Д при Мн=З-;-4 ошибка в "l'}e, если 
считать�= 1,0, может достигнуть 10% и более. 

2. Термический "l'}t и относительный Чотн КПД 

Если в формуле ( 1 .22) вместо W подста вить W'ид- идеальную ско
рость истечения, при определении которой не учитывались бы какие
либо механические потери и принимались во внимание только потери 
термодинамического цикла ,  то получим выражение для термического 
коэффициента полезного действия двигателя Чt: 

( 1. 23) 

Потери в диффузоре, камере сгорания, сопле и других элементах 
двигателя характеризуются относительным коэффициентом полезного 

действия ( rtoт� = �: ) , оценивающим энергетические потери в тепловом 

двигателе по отношению к идеальному тепловому двигателю, в котором 
учтены только потери термодинамического цикла .  

Очевидно, 

3. Полетный КПД rtп 
Если Чt и rte оценивают энергетические потери в двигателе, то по

летный К.Пд определяет потери с «остаточной» скоростью. 
Струя, выходящая из двигателя,  и меет по отношению к пространст

ву, где происходит движение, скорость (Wa- W"н). 
т (W -Wн)Z 

Кинетическая энергия ЭТОГО движения г а рассеивается 2 
в пространстве, в конечном счете приводя к увеличению его энтропии, и 
является энергией, потерянной для двигателя.  

Поэтому полезную энергию с учетом потери от выходной скорости 
можно представить выражением 

(тгW�
_ 

твW� )-тг(W"-Wн)2. 2 2 2 
Отсюда по.1етный КПД можно представить в виде 

(тгW� �твW�)
-тг(Wа; Wн)2 

тг W�-т8W� 
2 

Произведя элементарные преобразования и имея в виду, что 

тг =1+gт=�, тв 
2 3222 

( 1. 24) 
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nолучим 

( (
Wa')

2 1 
(W

a )2 
r =(�w�-WJ.т)-�(Wa-Wн)2 = � w;; -1 -� w;-

1 • (1.25) .п (�w2-w2) 
( 
w 

)
2 а Н � -- -1 Wн 

Очевидно, что при Wa= Wн, ТJп= 1,0. 

4. Полный КПД ТJо 
Под полным КПД двигателя будем понимать отношение полезной 

работы к затраченной энергии. 
При определении эффективного и по.петного КПД были установле-

ны понятия полезной р аботы двигателя как тепловой машины : 
· 

· • mr(W -Wн)2 
и определены потери с выходнои скоростью а , которые от-

2 
носятся к потерям, характеризующим двигатель как движитель.  

Естественно в качестве полного КПД принять отношение разности 
mrW�-mW7.т т (W -Wн)2 ( W 7.т \ 

2 
r а 2 к затраченной энергии g т \Н и+ 2. ) , 

т. е. r mгW�
;
mW7.т _ mг(Wп

;
Wн)2l 

Тlо= 2 
(�-1) (Ни+ �н) 

(1.26) 

Как легко видеть, полный КПД двигателя равен произведению эф
фективного КПД на полетный: 

Тlо=ТiпТiе· 
Из ур

_
авнений ( 1 .24) и (1.26) можно написать 

r
mrW�

�
mвW7t _ mг(Wa

;
Wн)2l 

(�-1)( Ни+ �7t) 

Производя упрощения, получаем 

wJ.т (� Wa -1) -(� - 1 ) w7t 
ТJ0 = W н 

2 
2 ( 1. 27) 

. (�-1) (Ни+ �н) 

Легко видеть, что wч� :: -l)=Ryдw Н• т. е. равно удельной 

тЯговой мощности. Действительно, 
RyдWн=(�Wa-WFf)Wн= wJ.т(��: -1). 
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Таким образом, можно написать 

'I'Jo= 
w

2 

(� -1 )  (Ни+ 2
н ) 

(1. 28) 

В некоторых слуqаях, если, например, W н не сли:пком велико, можно 
w� 

пренебречь членом 
2 

w2 
н Hu+A-2-

или 
Rул.Wн 'Yio� ----

(�-l)Hu 

и считать 

3500Wн 
Сул.Ни 

Г. ЭФ Ф ЕКТИВ Н ЫЕ ПАРАМЕТРЫ 

(1.28') 

(1. 28") 

Отличие двигателей летательных аппаратов (как вообще любых 
транспортных двигателей) от стационарных состоит в том, что послед
ние практически всю р азвиваемую ими мощность отдают потребителю, 
а двигатели летательных аппаратов часть развиваемой ими мощности 
(тяги) тратят на свое продвижение. :Когда эта часть становится соизме
римой со всей р азвиваемой двигателем мощностью (тягой) , то возника
ют специальные проблемы проектирования таких двигателей, на  кото
рых мы также кратко остановимся ниже. 

Оптимальные параметры р абочего процесса и соответствующие им 
характеристики двигателя,  полученные в результате термодинамическо
го расчета ( например, для ТР Д -Л:к opt и Тоз opt); для ПВР Д- То cr 
или а; для РПД - n, а), для известных условий ПОJ1ета (Ми, Н) могут 
далеко не всегда соответствовать действительным оптимальным режи
мам работы двигателя.  Для всех типов двигателей, испоJ1ьзующих в ка
честве рабочего тела /ВОздух, это особенно ярко проявляется при повы
шении скорости и высоты полета.  

Становятся недостаточными общие р ассуждения о качественном 
влиянии габаритов и веса двигателя и все большее значение приобре
тает количественная оценка влияния атих величии на его эффектив
ность. :Как было отмечено, это связано с тем, что двигатель при дви
жении вместе с летательным аппаратом требует на свое собственное 
перемещение некоторую часть р азвиваемой им тяги (Rx дв) . Эта часть 
тяги при соответствующих значениях Мни Н, характерных для каждого 
типа  двигателя, может быть очень большой (50% и более) . В этих слу
чаях действительная эффективность двигателя определяется не только 
его термодинамическими, внутридвигательными параметрами. Возника
ет необходимость учитывать· влияние и его собственного веса, и габари
тов, определяющих сопротивление перемещению собственно двигателя. 

Понимание сути эффективных параметров двигателей, методологи
ческие разработки, необходимые для их определения, требуют хорошего 
знания аэродинамики летательных аппар атов и их конструкции. 

Глубокое проникновение в аэродинамику и конструкцию летатель
ных аппаратов диктуется н те!{денциями р азвития авиационной техни
ки, указывающими на повышение роли  двигателя, который все больше 

2* 



и больше будет определять Jlетательный аппарат в целом. С увеличением 
скорости и высоты полета летательный аппарат с поJшым правом мож
но будет определить как «летающий двигатель>>. �'же в настоящее вре
мя вероятно появление компоновок, где конструкция двигателя и лета
тельного аппар ата представляет настолько единое целое, что один и 
тот же элемент конструкции можно с полным правом отнести и к лета
те.Jiьному аппарату ,  и к двигателю. В этих СJlучаях можно только тогда 
представить себе оптимальные параметры двигатеJlЯ (и по параметр ам 
его р абочего процесса, и по конструкции) , когда они будут увязаны с 
летательным аппаратом в целом. 

Р азработка научных основ проектирования двигателей должна ве
стись с учетом перспектив и_х р азвития.  Частью этой общей научной 
проблемы является р азработка :методической основы оценки эффектив
ности двигателя и системы, определяющих ее величину. В настоящей 
книге будут -даны лишь простейшие представления о путях решения 
вопроса и приведены некоторые примеры приближенного определения 
эффективных характеристик р азличных двигатеJ1ей .  

Р ассматривая баJ1анс тяги двигателя и сопротивления летательно
го аппарата, легко обнаружить, что ч асть тяги (обозначим ее через 
.�:)._ дв) идет на  продвижение собственно двигательщ>й установки. Rx дв 
в установившемся горизонтальном полете компенсирует сопротивление 
«моторной гондолы», а также сопротивление той части крыла ,  которая 
необходима для поддержания двигателей в воздухе. При движении с 
набором высоты или с ускорением Rx дв учитывает также слагаемую 
веса двигателя и указанной части крыла (для ракетных систем крыла 
может и не быть) . 

Вопрос об эффективных параметрах мы будем р ассм атривать в ос
новном применительно к горизонтальному полету без ускорения крыла 
того летательного аппарата. При  этом будет требов�ться минимальное 
значение тяги Rx дв. необходимой для продвижения собственно двигате
ля. Наглядное представление о Rx дв как суммы двух слагаемых Rx дв и 
Rx нр можно получить на  примере ( рис. 1 .  1 1 )  компоновки летательного 
аппарата с двигателями, расположенными на  концах крыльев. На  рис. 
1. 11 штриховкой выделена та часть крыла площадью Fнр. д• которая не
обходима  дJIЯ поддержания веса дJвигателя при установившемся гори
зонтальном движении, векторами Rx дв и Rx нр представлены силы сопро
тивления мотогоидолы и соответствующей части крыла. 

Р азность R- (Rхдв+Rнр.дв), где R тяга двш:ателя,  определяемая 
обычной формулой f�=mв(�Wa-·Wн)+Fa(Da--Pн), р азумно назвать 
эффективной (RэФ) или полезной тягой двигателя.  Физический смысл 
понятия эффективной тяги прост: RэФ представляет тягу, которая идет 
на  продвижение всех элементов летательного аппарата,  з а  исключением 
двигателя.  Следует отметить, что такое понятие эффективной тяги и 
соответствующих ей значений других параметров нам представляется 
.весьм а  полезным,  так как дает возможность нагJiядно оценить предель
ные возможности р азличных типов двиrатеJ1ей,  объяснить их эволюцию. 

Рациональной основой применения эффективных параметров явля
ется то ,  что они связывают в единый р асчетный комплекс «термодина
мические» характеристики с весом и габаритом двигателя.  Это дает 
возможность также подойти к выбору оптимальных р азмерностей дви
гателей и режимов их р аботы более правильно, нежели основываясь 
только на  данных р асчета чисто двигательных параметров. Широкое 
использование эффективных параметров двиrатеJiей, по-видимому, сдер
живается трудностью их определения для многих компоновок, в кото
рых двигатель и летательный аппарат представляют единое целое и 
выделение элементов, относящихся только к двигателю, представляется 
не всегда возможным и оправданным.  
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Относительно просто этот вопрос решается для компоновок лета
тельного аппар ата, в которых можно сравните.'lЬно легко выделить дви
гатель как обособленный агрегат. Примерами таких компоновок явля
ются летательные аппараты, двигатели которых представляют самостоя
тельный конструктивный элемент, как бы пристыкованный к фюзеляжу, 
крылу, оперению (рис.  1.12). 

Предельный (воображаемый)  случай независимой компоновки дви
гателя показав на  схеме летательного аппарата (см.  рис. 1. 1 2 ) , состоя
щей из двух отдельно р асположенных элементов: двигателя с поддер
живающим его крылом и пл анер а,  несущего все остальные элементы 

'tt�tt• � J J 1 Wн 
Рис. 1.11. К определению эффективной тяги: 

Rхд -сила сопротивления мотогоидолы; Rхкр -сила сопротивления части крЫJiа, необходимой 
для поддержания двиrатепя 

( баки, оборудование и т. д.}, соединенные силовой связью С, передаю
щей эффективную тягу от двигателя к планеру. 

Несмотря на условности этой схемы, она может с успехом служить 
при оценке эффективных характеристик двигателя и сравнения двига
телей различных типов. При этом можно быть уверенным, что если эф-

фективная тяга будет низкая ( �Ф �1,0) ,  то и любая реальная ком

поновка не даст других результатов, так как двигатель для своего пере
мещения потребует примерно ту же долю «термодинамической» тяги .R. 

Особый смысл , как это будет видно из дальнейшего, имеет приме
нение эффективных параметр•ов при больших значенияхМн и Н. Мы го
ворили об эффективных характеристиках, которые определялись только 
параметр ами собственно двигат��я. Определение эффективных харак
теристик ДУ в це.лом, если включать в ее состав топливо, конструкцию 
баков и всех систем управления, вопрос более сложный, требующий 
разработки. Однако решение его не представляется безнадежным, по 
кр айней мере для составных .летательных аппаратов, и может оказаться 
полезным для двигателистов. Оно даст возможность оценить влияние 
конструкции ДУ, рода топлива,  режима р аботы двигателя для выпол-
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нения основной з адачи летательным аппаратом, например,  р азгона си
стемы 1 ,  системы II  до пекоторой заданной скорости lf1н ( рис. 1.13). 

Затруднения в определении эффективных характеристик двигателей в 
тех случаях, когда э.т1ементы двигателя и элементы собственно летатель
Iюго аппарата становятся трудно р азличимыми, а аэродинамические 
характеристики двигателя не удается учитывать отде.11ыю, дел ают целе
сообразным сузить понятие эффективных параметров и учитывать толь-

ко ч асть сил, действующих на  двигатель .  � � i � � + � Wн Так, например , в инженерной ир актике 
li встречается метод р асчета, в котором 

под эффективной тягой поним ают р аз 
ность между R и Rx д• где Rx д представ 
ляет собой волновое сопротивление диф
фузора .  Величина волнового сопротивле
ния, которое всегда существует при 
<рд< 1 ,0, определяется его типом и значе
нием Мн (см .  гл . IV). 

Рис. 1.12. Предельная схема 
компоновки: двигатель отделен 

от летательного апnар ата 

а) 

Г\ 1 1 1 1 ,_, 
Г""' 1 1 111 1 1 1 1 
,_, 

l 

5) 
Рис. 1.13. Пример компоно· 
вок составного летатель-

ного апnар ата: 
а-составной .летательный an· 
парат с кры.латой II ступенью; 
6--составнан двухступенчатая 

ракета 

Таким образом, в этом методе р асчета RзФ=R-Rx д=R( 1- �д) 
или если Сх д и С н отнесены к площади одного и того же сечения, то 

Можно представить себе и другие определения RэФ• однако при 
3ТОМ надо оценивать .RэФ через хар актерную для двигателя величину, 
которая количественно легко определяется ДJ1Я р азличных компоновок. 
Только в этом случае будет достигаться желательная общность поня
тия эффективной тяги. Этому требованию и отвечает р азобранный ча
стный вариант определения RэФ как разности «термодина.мической» тяги 
R. и волнового сопротивления диффузора .  

Таким образом, можно р ассматривать RэФ как разность R. - Rx дв. 
где Rx дв представляет часть тяги, идущей: 

1 ) на продвижение ДУ в целом с учетом топлива ; 
2) на  продвижение только двигателя ;  
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3 )  на компенсацию действительных или фиктивных сил сопротивле
ния, действующих на  некоторые «элементы» двигателя (в том числе и 
воображаемые) , поддающиеся точному определению. Далее (в гл . IV) 
будет показано, что сила волнового сопротивления диффузора есть фик
тивная сила ( в  том смысле, что она не прИJюжена к поверхности конст
рукции двигателя ) ,  которая уравновешивается соответствующей обр ат
но направленной силой, учитываемой при определении R. Мы ограни
чимся понятием эффективной тяги в соответствии с ее определением 
согласно пп.  2 и 3. 

Выведем в простейших предположениях выражение для вычисления 
�ффективной тяги изолированного двигателя (п .  2) применительно к ус
ловию горизонтального полета .  Р ассмотрим по отдельности Rх дв и Rх кр 
с целью выражения их через величины, удобные для вычисления. 
Rx дв представляет силу аэродинамического сопротив.ления моторной 
гондолы, которую можно выразить известной формулой 

QнW� Rх дв =Сх м 2 F��, ,  ( 1 . 29) 

г де с х м - коэффициент сопротивле ния ; 
(! w2 н н скоростной напор; 2 

F11 - характерная п лощадь , за которую можно n риr ять м идель 
гондолы или приближенно миде ль дЕигателя.  

Rx кр по физическому смыслу представляет собой аэродинамическое 
сопротивление крыла,  потребного для поддержания веса двигателя в 
полете. Пользуясь известным из аэродинамики соотношением для силы 
сопротивления, можно написать 

. QнW� . Rx кр= С х кр --2 - F кр. д • 
где Сх кр - коэффициент сопротивления кры.11а ;  

( 1 .  зоj 

Fкр. д- площадь крыла, необходимая для поддержания веса дви
гателя .  Если считать, что двигатель не имеет собственной 
подъемной силы, то Fкр. д опреде.лится из выражения 

w2 
О + О .  

Qн н F . 
дв кр . д=Сu --2 - кр .д •  

где Gдв и Gкр. д - вес двигателя и крыла соответственно ; 
Су - коэффициент подъемной силы. 

Положив Gкр = gкрFкр, где gнр - вес 1 моz поверхности крыла,  будем 
иметь 

F Одв кр = 
QнW� 

Су --2- - gкр 
Подставляя полученное значение Ркр в формулу 

Таким образом , 

R . QнW� Одв х кр =Сх кр -2- 2 QнWн 
Су 2 

( 1 .30) , будем иметь 

[ QнW� Одв 

] 
Rзф = R - Сх м-2- Fм + ( gкр ) 

Су/Сх 1 -
W2 12 СуQн н 

ли ы о R б R R .!!.!L. - К и , в н ся и о означая -= F; - , 
Fм Сх 
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nолучим 

где RF - лобовая тяга двигателя ; 
'\'дв - удельный вес ; 
К - качество крыла в соответствующей компоновке. 

(1. 3 1 ) 

Есл и  R выразить через коэффициент тяги ся, отнесенный к миделю 
гондолы, то 

QнW� 
Сх м -2- Fм 

Rx д = ---....,...-- =  с_х_
м_ 

R QнW� cR cR --2- Fм 

и выражение для RэФ можно записать в виде 

RзФ= R j 1 - [c;; + К  
1 - 'Jд�«Р 2 ]) · 

( cuQнW н/2 ) 

( 1 . 32 ) 

Величину, стояrцую в фигурных скобках, назовем коэффициентом 
эффективности и обозначим через rэФ · Как видно из соотношения ( 1 .32) , 
кроме условий полета ( 1Чн, Н) , rэФ зависит от чисто двигательных пара
метров :  лобовой тяги (RF) , удельного веса двигателя ('\'дв) ,  аэродина
мических коэффициентов ( схм. К) ,  конструктивного совершенства кры
ла (gнр) . 

Все эти параметры характеризуются в целом уровнем р азвития тех
ники и могут быть названы довольно точно или , во всяком случае , может 
бы1 ь указан возможный диапазон их изменения в раЗJlИчных условиях 
полета .  

Использование понятия Rэф, очевидно, дает возможность получить 
эффективные значения всех других величин, определяющих тяговые эко
номические характеристики двигателя :  сн эф, J п эф и т. д. Говоря об  эф
фективной тяге в применении к двигателю в целом,  отметим,  что для 
выявления определяющих RэФ величин и их влияния на RэФ в з ависимо
сти от условий полета при решении многих интересных задач не надо 
предъявлять высокие требования к точности Rx дв и Rx нр, вычисляя их 
п о  средним значениям входящих в выражение RэФ величин, характер
ных для аэродинамики и конструкции л етательных аппаратов и двига
телей в р ассматриваемый период состояния р азвития техники. Такие 
приближенные количественные оценки Rx дв и Rx нр впол не достаточны 
для объяснения эвол юции различных типов двиr·ателей и установления 
примерных предельных границ их применения по скорости и высоте 
полета .  

В качестве иллюстрации использования фор муJl Ы ( 1 .32 ) приведем 
анализ (далеко не полный)  причин,  приведших к определенной после
довательности развития д�· в последние десятилетия . Проанализируем, 
почему по мере роста скорости и высоты полета на смену таким эконо
мичным ДУ, как В.МГ, ТВД и ТР Д с центробежным компрессором, 
пришли ТР Д с осевы м  компрессором и форсажной камерой и, наконец, 
прямоточные и ракетные двигатели.  Из формулы ( 1 .32) следует, что 
дJI Я определения эффективных значений тяги, удельного импульса и 
т. д. кроме обычных «термодинамических» тяговых и экономических 
харак1 еристик надо знать удельный вес ДУ ('\'дв ) , 1юэффиuиент сопро
тивления мотогоидолы ( Схм ) и качество крыл а в з ависимости от ско-
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расти и высоты по.пета. Д.пя ДУ конкретного Jlетате.пьного аппарата эти, 
величины мож•но установить по да.нным, заложенным в проект аппарата.  
Если же сравнивать между собой ДУ в более общем виде, то можно 
воспользоваться литературными источниками, дающими представление 
о весовых и аэродинамических параметрах ДУ и летательного аппара
та на  данном эта.пе р аз,вития техники. 

Величины К и Сх 1,р относительно сл або зависят от .М н при Мн< 1 ,О 
и Мн> 1 ,0. Для исе;ледования эффективных характеристик можно при
нять изменение К по рис.  1 . 1 4. 

Конечно, з начения К зависят от типа крыла .  Однако всегда можно 
воспользоваться данными, типичными дJl Я рассматриваемого периода 
р азвития техники. IVloжнo для однозначности решения испо.пьзовать ха
рактеристики некоторых «оптимальных» профиJiей независимо от того, 
что они не применяются на  практике.  

, QМ.rt t 2 2 r?Z/227//7� 
..... _ - - -

М н 

Р ис. 1. 1 4. Профиль крыла свер)(звукового самолета и ха

рактер на я з а висим ость К=f (Мн )  и Сх м=f (Мн ) 
К такого рода профи.пям (при Мн> 1 ,0 )  относитсн,  например, про-

филь, изображенный на рис .  1 . 1 4. МаксимаJlЫЮе значение качества за 
висит от М11 и относитеJiьной то.пщины профи.пя .  Д.п я реа.пьных (с точки 
зрения требований конструкции) относите.пьных толщин ма·ксима.пьная 
величина качества на умеренных сверхзвуковых скоростях по.пета 
(Мп < 5 )  может доходить до 10. 

Uелесообразность применения для общего апа.пиза подобных прие
мов удач•но продемонстрирована Зенгером ·в книге «Техника ракетного 
полета» (Оборонгиз, 1 947) . Применеине указанного профиля, аэроди
намические характеристики которого (сх, Су, К) с достаточной точно
стью опреде.пяются р асчетом,  позводило Зенгеру в условиях недостатка 
экспериментальных и расчетных данных (использовались данные, из
вестные в начале 30-годов)  дать представление о перспективных аэро
динамических характеристиках ракетного самолета. 

В заключение отметим, что исподьзование для вычисления эффек
тивных характеристик преде.пьных данных по Сх, К, Су, gкр и т. п.  дает 
максимальные значенин rаФ ·  Это позволяет в свою очередь утверждать, 
что в действительности величина Гэф,  независимо от компоновки дви
гателя,  может быть то.11ько меньше, поэтому получаются как бы пре
дельные тяговые и экономические характеристики ДУ с учетом веса и 
сопротивления.  

З ависимость С хм = f (Мн ) для гондОJlЬI двигателя имеет общий ха
р актер ,  показанный на рис .  1 . 1 4 пунктирной линией. 

3;-; �� I :оп::�етную 3<ШИСИ:'v!ость С хм = f (М н) , очевидно, не представит 
труднос>ги учесть влияние изменения Схм по Мн на эффективные харак
теристики двигателя.  В приведенных ниже илшостративных примерах 
принималось Схм = coпst, что,  конечно, несколько изменяет эффективные 
характеристики, особенно в области ОКОJlОзвуковых значений Мн, соот
ветствующих наибольшим изменениям Схм. по не влияет на  полученные 
выводы, вытекающие из р ассмотрения эффективных характеристик дви
гателей на  дозвуковых или сверхзвуковых скоростях ПОJlета. В первом 
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случае вследствие малых значений скоростных напоров в общем балан
се сил ( аэродинамическое сопротивление гондолы независимо от Схм 
весьма мало) , а во втором случае, представляющем основной интерес, 
Схм - относительно слабо з ависит от Ми. 

Рис. 1 . 1 5. К определению коэффициента эффективности 
винтомоторного двиrате.1я (ВМГ) : 

"'в - КПД винта; 
- с х м  . - Тдв 
СХ м - � • ТдR к ( 1 Qкр ) CyQ}[ 2 q

н = f.!н W н 
2 

а - н - о , сх м - 0 , 1 ,  К - 1 0; б - н - о , сх м = О , О 5 ,  К � 1 5; 
в - н - 1 5 км, с х м = 0 , 1 , к - 10; г - н � 15 км, с х м = 0 , 05, 

К =  15, - - - '1) 8 - 0 , 8 

Также следует отметить, что в областях м алых скоростей или боль
ших высот полета (малые скоростные напоры) , член, учитывающий 

вклад веса двигателя в эффективные характеристики 'Удн/k ( 1 - �) 
Суqн 

может быть сколько угодно большим, отр ажая тот очевидный факт, что 
при малых значениях qн площадь крыльев, необходимая для поддер
жания веса двигателя; становится очень большой. Область малых Мн, 
с точки зрения эффективных характеристик, мало интересна .  

В качестве примера эффективных характеристик на рисунках 1 . 1 5-
1 .  1 9  приведены значения i"эФ (или 1 - 'эФ) для различных типов дви
гателей, вычисленных в предположении K= l0-7-6 и Схм=О, l -7-0,05. Н а  
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рис.  1 .  1 5  дано значение ( 1 - rэФ) в зависимости от скоро,сти полета для 
вмг. 

В качестве объекта р ассмотрения принят совершенный поршвевой 
мотор с большой высотностью (Н �  1 5  км) , проектные данные которого 
Nв3л = 2500 Л. С. ,  G =  1 750 кг, Nн=1 5= 1 500 Л. С. . 

Из рис. 1 . 1 5  следует, что применение такого мотора  не имеет ни
каких перспектиn с точки зрения увеличения скорости полета.  Так, если 
считать, что rэФ не должно быть меньше 0,2, т. е. на перемещение са
мого двигателя затрачивается 80 % тяги [ ( 1 -- rэФ) =0,8], то максималь
ная скорость полета не будет превосходить ( Wн) mах = 700-т-880 к.мfчас 
(последнее относится к Схм =--: 0,05 и К= 1 5 ) и на высоте Н = 1 5 к.м. соот
ветственно ( Wн) max = /40-7-940 кмfчас. 

Рис. 1 .16. 1( определению ра бочей зоны эффективных вели
чин rяги l3J'v1Г по пар аметру 
Гэ ф ( Wн = IOOO кмfчас; С х м  = 

== 0,05; К= 15) 

O L_--�--����--�--� qoo бОО воо 1000 W11 /(/1/час 

1-'ис. 1 . 17. Сравнение эффективных 
хар актеристик разшrчных типов ДУ: 

/-ВМГ (Нрасч =6 км) ;  2-ТВД 1950 г.;  
3-современный ТВД типа Тайн ; 4-ТРД 

с центробежным компрессором 

Н а  рис. 1 . 1 6!iиведепы значения ( 1 - rэФ)  для того же двигателя 
no высоте для · , �ти полета Wн = 1 000 к.м.,'час. Видно, что сущест-
вует незначите.ль ·. иапазон высот (8500- 1 5  500 .м.) , в котором име-
е rся некоторая сво ая мощность. 

На рис. 1 . 1 7  щ)иведены значения (l - t·эФ)  для весьма совершеино
го поршневого мотора с высотностью ll = 6000 JU. К:артина сохраняется 
прежней, максимальная скорость ( 1 - rэФ) = 0,8 составляет 800 к.м.fчас. 

Причины, ограничивающие применение поршневого двигателя ·по 
скорости и высоте, -- это большое влияние сопротивления и веса на 
эффективные параметры.  

Первая причина сказывается при полете на относительно малых 
высотах. Так, для Н =� О  (см .  рис. 1 . 16 )  на п-"н = 1 000 км/час 60 % мощ
ности идет на преодоление сопротивления мотогондолы, а при Н =20 к.м., 
Wн = l OOO клt/час и K = l 5  95 % мощности идет на «провоз» веса�· дУ. 

Такое положение типично для поршневых двигатеJ1ей, с помощью 
которых нельзя было превысить скорость звука. 

Возможность улучшения их весовых данных ('\'дв) и уменьшения 
долИ сопротивления в объеме энергетического баланса  за счет повыше
ния RF была невозмо:Жна из-за самой схемы двигателя , «плотно упако
ванной металлом», и особенностей протекания скоростных характери
стик (падением мощности со скоростью полета) . 

Увеличения RF и снижение '\'дв стали возможны с переходом на 
новую схему тепловой машины - газотурбинную * .  Эта схема позволила 

* Возможности, связанные со значительным уменьшением С х ы ,  от�:.-уrствуют. 
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существенно увеличить р асход воздуха, приходящийся на единицу пло
щади миделя ,  что дало возможность увеличить лобовую тягу (лобовую 
мощность) двигателя .  Меньшее заполнение метаЛJlОМ объема двигателя, 
увеличение расхода воздуха на единицу площади миделя и особенности 
характера  протекания тяговых характеристик газотур бинного двигате
.ля заметно улучшили характеристики двигателя по !Лобовой тяге (в  ТВД 

N -R = W Н '11винт)  · 
Н а  рис. 1 . 17 показано значение ( 1 - ГэФ) для различных типов дви

.rателей и видно существенное влияние типа двигателя на  значение эф

1-r3Ф 
�о г-----------�'---7Тг-ff = 15км ff= ffкн 

фективных п араметров. 
Переход ВМГ на  применение ТВД 

р асширяет ди апазон применеимя винто
вых ДУ по скорости на  300-400 км./час. 
Однако даже при высоком КПД винта 
ТВД имеет огр аничение по скорости по
лета (Мн :::::: 1 ,0 ) .  Как известно, с увеличе
нием скорости полета , даже без учета 
влияния КПД винта, винтовые системы 
по своим «термодинамическим» хар акте
ристикам приближаются к ТР Д. Однако 
последние имеют преимущества по весу 
из-з а отсутствия винта и редуктор а,  
а также и по р асходу воздуха на  мидель, 
что кроме увеличения лобовой тяги при
водит к уменьшению Сх м ·  Влияние всех 

0,5 1,0 1,5 2,0 2,5 Мн ф акторов приводит к превышению эффек
тивных характеристик ТР Д перед ТВД, 
что и отр ажается н а  рис. 1 . 17, где пока
з ава значение ( 1-rэФ) для ВМГ, ТВД и 
ТР Д с данными, •Соответствующими н а 
ч алу 50-х, концу 40-х годов, а также со 
временному ТВД. 

Рис. 1. 1 8. К опреде.iiению '• Ф ТРД 
с центробежным компрессором ти· 

па НИН: 
сх м - 0 , 1 ; К =  10 ( M lf  < 1 , 0 ) ;  

К =  б (М lf > 1 ,0) 

Н а  рис.  1. 18 приведены эффективные 
характеристики ( 1-rэФ) ТРД с центра· 

бежным компрессором. Показаны огр аниченные возможности такого 
двигатеJrя по скорости и высоте полета. 

Так, при полете на Н= 15 км. эффективная тяга р а вна нулю при 
(Мн) mах< 2,0, а если Н= 1 1  КМ., то (Мн) mах < 2,5 . 

Увеличение скорости и высоты полета , как и ранее, возможно при 
да.пьнейшем увеличении лобовой тяги и уменьшении у дельного веса .  
Такая возможность у газотурбинных двигате.!JеЙ оказал ась при приме
нении осевых компрессоров, которые дают возможность увеличить рас
ход воздуха, отнесенный к миделю, более чем в три раза по сравнению 
ТР Д с центробежными двигателями. В итоге переход на ТР Д с осевым 
компрессором привел к увеличению лобовой тяги и уменьшению удель
ного веса двигате.!Jя .  Этот эффект может быть существенно усилен при
менением форсажной камеры. 

На  рис.  1 . 19 дано значение Гэф,  которое можно ожидать для ТРД 
60-х годов с осевым компрессором при наличии форсажа и без него. 

Следует отметить, что ТР Д без форсажа на больших высотах име
ет малые значения ГэФ·  

Так, например, на высоте Н = 25 к.м и Мн = 2,573,0 Гэф не превосхо
дит 0,2, тогда как у ТР Д с форсажной камерой l"эФ на этих числах Мн 
достигает Гзф = 0,55-7-0,65. 

Интересно протекание экономических характеристик ТР Д с форса-

жем и без него. На рис. 1 .  20 приведены отношения суд .ф . Верхняя ли
суд 
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ния показывает это отношение по данным термодинамическоr·о расчета. 
Последующие кривые дают отношение эффективных удельных тяг. Из 
приведеиных данных видно, что эффективная экономичность форсиро
ванного двигателя,  в противоположность термодинамической экономич
ности, лучше, чем двигателя, нефорсированного во всем диапазоне ско
ростей для Н>20 км. На Nlн = З,О экономичности форсированного и не
форсированного двигателя сравнИiваются уже при H= l l  км. 

Учитывая, что турбокомпрессоры при современных значениях тем
пер атуры перед турбиной «вырождаются» при Мн = �4, целесообразно 
применять на соответствующих скоростях полета СПВР Д, который, 
сравниваясь с ТР ДФ по термодинамическим характеристикам, имеет 

Рис. 1. 19. Ср авнение коэффициен
т а  эффективности ТР Д н а  форсажных (Ф) и нефорсажных режимах 

р аботы 
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Рис. 1 .20. Сравнительная оценка 
ЭКОПОМИЧНОСТ!! ТР Д на форсаж
ных и нефорсажных режимах ра -

боты 

преимущества по весу (СПВРД можно представить как ТРДФ без тур
бокомпрессора ) , а следовательно, по эффективным характеристикам. 
Что касается РПД, то .соединение РкД и ПВР Д в единой силовой уста
новке во многом определяется более удовлетворительными ее парамет
рами, чем каждого из двигателей в отде.1ьности. К.ак известно, тяга ра 
кетных двигателей, отнесенная к их  весу, более чем в 10  раз выше соот
ветс11Ву1ющей величины воздушно-реактивных двигателей с учетом воз
можных реальных условий полета. С другой стороны, их удельный им
пульс примерно во столько же раз ниже. Поэтому комбинированные 
двигатели, которые при сохранении высокого отношения тяги к весу, 
а также тяги к миделю имеют более низкий удельный расход топлива , 
чем РкД, могут оказаться пер.спективными для разгонных систем, 
например для ракет-носителей иди космических транспортных систем. 
Различные аспекты применения ракетно-прямоточных двигателей на 
перспективных космических аппаратах в одно-, двух- и трехступенчатом 
вариантах ракет-носителей подробно рассматриваются в работе [35] . 

Показывая целесообразность учета эффективных параметров при 
сравнении различных типов двигателей, мы, однако, в дальнейшем при 
рассмотрении характеристик ПВР Д и РПД сознательно ограничимся 
то.'lько «термодинамическими характеристиками», так как исследование 
весовых аэродинамических характеристик ДУ не 1входит в круг ра,ссмат
риваемых авторами вопросов. 

Очевидно, что «термодинамические характеристики» имеют большое 
значение, являясь необходимым исходным материалом для определения 
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эффективных характеристик, и значение их достаточно для выбора оп
тимальных ДУ для случая конкретного применения их на летательном 
аппарате. 

Д. ЭК С ПJI УАТАЦИОН Н ЬIЕ ХАРАКТЕ Р И СТИК И  
АВ ИАЦИО Н НЫХ Д В И ГАТЕЛЕЯ 

1( числу свойств, характеризующих эксплуатационные качества 
авиационных двигателей, относятся : ресурс и надежность, диапазон ре
жимов работы, стартовьУе характеристики двигателя и т. д. 

Существенное влияние на эксплуатацию двигателя и двигательной 
установки в целом могут иметь физико-химические характеристики при
меняемого топлива.  

В дальнейшем мы не будем подробно останавливаться на эксплуа
тационных свойствах рассматР.иваемых ВР Д, изучение которых выходит 
за р амки настоящей книги. 

Установленные ранее параметры позволяют оценить двигатель по 
силе тяги и мощности, по размерам, экономичности и дают возможность 
сравнивать р азличные двигатели друг с другом, установить основные 
преимущества и недостатки р азличных типов двигателей как авиацион
ных движителей и определить область их применения. 

§ 4. ТЕРМОД И НАМ И КА ДВ И ГАТЕЛ Ей 
Л ЕТАТЕЛ ЬН ЫХ АП ПАРАТОВ 

ОБЩ И Е  П ОЛ ОЖЕН ИЯ 

Главной задачей этого раздела будет рассмотрение эффективности 
ДУ как силовой установки летательного аппарата с точки зрения полез
ного использования р асполагаемой энергии ( работоспособности) рабо
чего тела.  Оценку эффективности ДУ будем проводить по величинам, 
определяемым методами термодинамики. Вес и габариты двигателя в 
оценке его эффективности не учитываются. 

Следует отметить, что обычно методами термодинамики ДУ р ас
сматривается только с точки зрения ее совершенства как тепловой ма
шины, иреобразующей распоJшгаемую рабочим те.1ом тепловую энергию 
в механическую. Такой подход недостаточен для оценки ДУ летатель
ных аппаратов в целом. Поэтому представление об оценках ДУ р асши
рено и некоторые вопросы, изл агаемые в этом разделе, выходят за рам
ки з адач термодинамики в их обычном понимании. 

Так, кроме р ассмотрения ДУ в целом, в данном разделе рассмат
ривается эффективность ее как тепловой машины и как движителя, 
взятых в отдельности. Такое рассмотрение вопроса с единых позиций 
в одном р азделе позволяет наиболее удачно представить физическую 
сторону понятия эффективности ДУ в целом. 

Свойства ДУ как тепловой машины и как движителя могут опре
деляться яснее, если ДУ представить как агрегат, совмещающий и теп
ловую машину, и движитель. Тогда р абочее тело движителя и рабочее 
тело тепловой м ашины можно считать одним и тем же. 

Во многих случаях оценку эффективности ДУ и ее элементов целе
сообразно выполнять с помощью соответствующих коэффициентов по
лезного действия '11 · Структурно КПД представляет отношение вели
чины, количественно выражающей полезное действие энергетического 
агрегата или его элемента к энергетической величине, которая обеспе
чивает функционирова ние р ассматриваемого агрегата. 

В различных конкретных случаях физически.й смысл понятия полез
ного действия, так же как и энергетической величины, определяющей 
это полезное действие, могут быть различцЬJ. Так, работа турбины оп-
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редсляется пониженнем р аботоспособности (теплосодержания) р абоче
го тела ,  проходящего через турбину. В результате мы получаем «полез
ное действие» в виде механической энергии, которую можно реализо
вать, присоединяя к валу турбины устрой.ство, потребляющее 
механическую мощность, например, компрессор . 

Полезное действие компрессора можно, в частности , представить 
как приращение работоспособности рабочего тела, проходящего через 
него. Приращение р аботоспособности рабочего тела в результате под
вода тепла можно определить так же, как полезную р аботу. Таким об
р азом, КПД двигателя как тепловой машины выражается следующим 
образом : 

полезная работа 'У] = -----=------ -
подведенная энергия 

прира щение работоспособности Р Т  
подведенная энергия 

Если оценивать двигатели летательных аппаратов, использующих 
воздух как тепловую машину, то (пренебрегая массой топлива)  полез· 
ное действие следует понимать как прир ащение работоспособности воз
духа (рабочего тела )  за счет подвода к нему тепла в результате хими
ческих реакций в тракте двигателя или нагрева в теплообменнике в слу
чае использования энергии ядерных реакций.  

Оценка эффективности двигателя как движите..1я или оценка дви
гателя в целом с учетом его свойств как тепловой машины и движите
ля, как уже было отмечено, может .быть произведена на основе полет
ного и полного кпд. 

Однако относительную оценку полной эффективности двигателя 
иногда полезно производить не с помощью полного КПД, а величиной 
тяги RE с единицей подведенной к рабочему телу тешювой энергии. 
Такая оценка весьма удобна и наглядна при анал изе эффективности раз
личных схем двигателей. Полный КПД и RE, как легко видеть, одно
значно связаны: 

'11 =RWн 
о Е ' 

откуда следует, что Rн=.!i =__!!Q__ . Е Wн 
Р ассмотрим подробнее величину Е. Будем считать, что к р абочему телу 
ДУ подводится пекоторая энергия Е, часть которой иреобразуется в по
лезное действие. 

Для ракетных двигателей (ЖРД, РДТТ и т. п.) под Е будем пони
мать полное теплосодержание, определяющее максимальную р аботоспо
собность пекоторой массы рабочего тела при его изоэнтропическом р ас
ширении от р0 до р = О. Считая для простоты свойства рабочего тела 
независящими от температуры, получим 

( 1 . 33) 

где R.. ер и i0 отнесены к единице массы. Графическое изобр ажение Е в 
координатах р - v и i - s показано на  рис. 1.21 и 1 .22. 

Величина Е для ВР Д определяется приращением р аботоспособно
сти воздуха ( полного теплосодержания) вследствие сообщения ему теп
ла и, в общем случае, дополнительной массы, например горючего. Ча
сто этой дополнительной массой можно иренебречь по сравнению с мас
сой воздуха, проходящего через контур тепловой машины. 

Рассматривая такой предельный случай и считая,  что подвод тепла 
совершается при p0 = const, легко изобразить Е в координатах р - !'1 
l.i i - s_. 
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На рис. 1 .  22, а по,казаны две линии, отражающие процессы ·СЖа
тия и р асширения рабочего тела в В Р  Д, и две изотермы, проходящие 
через точки, характеризующие состояние его в начале 1° и конце про
цеоса подвода тепла 20 . Величина Е равна (в  соответствующем мас
штабе) заштрихованной площади на рv-диаграмме. На рис. 1 .22 также 
показана величина Е для более общего случая, когда Ро изменяется при 
подводе тепла ( рис. 1 .22, б пунктир ) . Точка 2° 1 в данном случае отве
чает полному давлению после сообщения тепла.  

Можно отметить р авновеликость площадей, ограниченных изоба
рами,  осями координат и изоэнтропами, начинающимися от некоторой 
изотермы T = const. Ветрудно проверить, что величина Е, изображаемая 
в p-v и i-s - координатах, не з а в исит от положения точки 2° на изо
терме Т02. Однако всегда надо брать начальную точку ( 1 ) ,  отр ажающую 
действительное состояние газа .  Соответствующие площади в координа
тах р - v или отрезки (20-2) или (2 1-2n1 ) ( рис. 1 .22, в)  определяют 
нриращение работоспособности рабочего тел а  после сообщения энер
гии Е. Очевидно, 

( 1. 34) 

Выражения для Е подчеркивают основное отличие между Ркд и ВР Д. 
З аключается оно ,в  том,  что в РкД вся энергия .сообщается массе, нахо
;:�;ящейся на борту летательного аппарата, а в В Р  Д - массе, поступаю
щей в ДУ извне, из атмосферы, что имеет пршщипиаJiьное значение. 

Очевидно, что одна и та же энергия Е может быть сообщена раз 
личным количествам рабочего тела .  Для Д�' ,  р аботающих на химиче
ских топливах, это практически означает возможность изменения Е/т 
за счет калорийности топлив. Так, в низкокаJюрийных топливах одно
му и тому же значению Е соответствует большее ко.1ичество топлива,  
чем в высококалорийных. Прибавка к любому топливу какого-либо 
инертного вещества или избыток одного из компонентов тоже, очевид-

но, приводит к уменьшению Е уд (Е уд = = )  по ср авнению с возмож

ным для данного топлива максимальны м значением.  В двигателях, ис
пользующих ядерную энергию, изменение Еуд может также легко до
стигаться соответствующими ·соотношен!I Я МИ ме:жду нагревом и коли
чеством рабочего те.па ( подогрев уменьшается, масса соответственно 
у величивается, подведенная к рабочему телу энергия остается неиз
менной ) . 

Следует, однако, не з абывать наличия практического ограничения 
величины Еуд по вер хнему значению. Действительно, для ДУ, использу
ющих химическую энергию, и меется вполне определ енное значение 
(Еуд) mах, соответствующее природе компонентов (окислителя и горю
чего) топлива и соотношение между ними,  которое имеет м аксимальное 
значение при стехиометрическом составе. То же с а мое можно сказать 
и о других типах ДУ, например для ДУ, испо.п ьзующих тепловой эф
фект ядерных реакций при нагреве рабочего тел а  через стенки реак
тора ,  величина Еуд определяется м аксимальной допускаемой темпера
турой стенок. 

Таким образом, в каждом данном случае всегда имеется векоторая 
масса рабочего тела mт, отвечающая (Еуд) mах и характеризующая наи
высшее достижимое значение Е. 

Как уже отмечалось,  всякую двигательную установку можно пред
ставить как совокупность двух основных элементов : тепловой машины п движителя,  параметры которых, влияя на совершенство ДУ в целом, 
могут быть прямо не связаны друг с другом .  
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Типичным примерам ДУ первой группы, в которых движитель и 
тепловая машина совмещены в одном агрегате и имеют общее р абочее 
тело, являются реактивные двигатели,  к которым следует отнести ТР Д, 
П В РД, ЖРД, РДТТ и др . 

К двигательным установкам второй группы относятся системы : 
поршневой двигатель внутреннего сгорания с винтом ( ВМГ) , турбовин
товой двигатель (ТВД) , двухконтурный ВР Д (ТР ДК) . 

В дальнейшем ДУ, относящиеся к первой и второй группам, будем, 
соответственно, называть одноконтурными и двухконтурными двигате
лями.  

Для каждого типа ДУ легко представить ее устройство как тепло
вой машины и как движителя.  Как уже отмечалось, в двигательных 
установках с одним контуром тепловая машина и движитель объедине
ны в одном агрегате и имеют один р абочий тр акт, общее р абочее тело 
(ракетные двигатели,  ТР Д, ПВР Д) . Практически все элементы таких 
ДУ одновременно, в большей или меньшей мере, выполняют функции 
тепловой машины и движителя .  

В таких системах качества ДУ, как тепловоfi машины, и движителя 
связаны очень тесно. 

В двухконтурном воздушном двигателе собственно движитель пред
ставляет вполне самостоятельную конструкцию, соединенную с тепло
вой машиной системой передачи механической энергии, которая выраба
тывается в последней и передается с помощью этой системы на  движи
тель и через него рабочему телу. 

Так, например, в ТВД к системе передачи относятся турбина винта 
(или та ступень общей турбины, энергия которой передается на винт) 
и вся дальнейшая силовая коммуникация (валы, редуктор и т. д. ) . 

Для анализа удобно все эти элементы, включая и собственно дви
житель, р ассм атривать как единую энергетическую систему движителя ,  
параметры и характеристики которой непосредственно не связаны с па
раметрами и характеристиками тепловой машины. 

Не надо, конечно, понимать так, что для двухконтурного двигателя 
тепловая машина, как элемент ДУ, только вырабатывает необходимую 
для работы движителя энергию, не внося никакого другого вклада в 
образование тягового усилия.  

Практически тепловая м ашина всегда обладает и функцией движи
теля,  р азвивая положительную -тягу, величина которой на основных ре
жимах р аботы ДУ может быть достаточно большой по отношению к тя
ге, развиваемой собственно движителем, в зависимости от типа ДУ, ее 
nараметров и условий полета .  

Дальнейшее рассмотрение, при отсутствии специа�1ьных оговорок, 
будет происходить на базе идеальной модели ДУ, подразумевающей 
отсутствие каких-либо потерь на трение и вихреобразование в ее рабо
чих элементах, включая движитель. Процессы торможения, сжатия и 
расширения считаются изоэнтропическими.  Отсутствует теплообмен 
между элементами и внешней средой. Приращение массы за счет топ
лива ВР Д не учитывается. Припятые допущения сильно упрощают 
формальную сторону исследования и дают возможность наиболее на
глядно и просто показать принципиальные особенности (характеристи
ки) ДУ как энергетической системы летательных аппаратов. 

ПОНЯТИЯ PACПOJIAГAEMO R И ПOJI EЗ HOff РА БОТ 

Р азберем работу основных элементов ДУ на примере типов однокон
турных ВР Д, ПВР Д и ТР Д. После повышения статического давления 
воздуха в диффузоре и сжатия его в компрессоре (ТР Д) к рабочему 
телу (воздуху) подводится тепло. Состояние р абочего тела после сооб
щения тепла полностью характеризуется какими-либо тремя независи-
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мыми параметрами, например полными давлением Pocr и температурой 
Tocr, статическим давлением Pcr или числом М и т. д. , которые мы зна
ем, так же как и такие характеристики р абочего тела, как R, k, ер и т. д .  
Газ ,  имеющий эти параметры, обладает пекоторой работоспособностью, 
выр ажающейся в том, что каждый килограмм его способен произвести 
р_аботу lp : 

lp = _k RТосг [ 1 - (�)k-;1 ] ,  
k - 1 Pocr 

( 1 . 35' )  

где Ра - статическое давление конца р асширения. Так  как наибольшая 
эффективность соответствует случаю, когда Ра'='Рн (см . гл . 1 1 1 ) , то, рас-

%в - cr Т, Tz а 

-

w; 
-

-

-

Typ&ilfa l(oмnpeccopa 
- �тель (8uttm) 

Рис. 1 .23. Схема тур бовинтового двигателя 

сматривая эффективность ДУ, мы всегда будем считать pa='fJн, пони
мая, что при этом р ассматривается максимальная работа lp : 

l' =-k RT [ 1- (!д..)k-;1 ] 
( 1 . 35) р k - 1 ос г Росг • 

Назовем lp распол агаемой р аботой ДУ, что впол не соответствует 
физической стороне дела .  

В зависимости от типа ДУ р аспол агаемая работа lp на  участке 
сг - а реализуется по-разному. Для ПВР Д с точностью до потерь lp 
воплощена в кинетической энергии, вытекающей из сопла струи газа 
W� /2 . Для ТР Д часть lp з атрачивается на привод компрессора и р аз
личных агрегатов ( насосы, генератор и др . ) , оставшаяся же часть lp 
также представляет собой кинетическую энергию истекающей из сопл а 
струи W�/2. В качестве примера двухконтурной двигатеJiьной установ
ки приведем схему ТВД (рис. 1 .23) , основными элементами которой 
являются турбокомпрессор (энергетический ЭJlемент - машина ) , систе
ма  передачи работы на движитель и собственно движитель ( в  данном 
с"1учае винт) . К: а к видно из рис. 1 .23, для изображенной схемы двига
теля система передачи состоит из турбины, силового вала с подшип
никами и редуктора .  

Возможны схемы ТВД, в которых привод кuмпрессора и движителя 
осуществляется общей турбиной при наличии одного силового вала ,  
передающего энергию, вырабатываемую на  тур бине, и компрессору, и 
движителю. Однако, как легко видеть, это не влияет на результат даль
нейших рассуждений. 
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В ТВД р аспол агаемая работа lp, как и в предыдущем случае, идет 
на привод компрессора и агрегатов, а также и привод движителя, ко
торый передает подведеннуnо энергию проходящему через винт воздуху, 

что выр ажается в увеличении его кинетической энергии:  

W;8-W� 
тдв 2 ' 

где тдв - массовый расход через движитель;  
Wдв - скорость отбр асывания рабочего тела движителем. 

р р 
р 

�� 
1 "' ,_, ... 

� 
о;� 

Ра 1 1 ... r:t 
7J v ... 

Po cr  
"' � 

... ..... 

� .. 1 � ""  
s s 

ПВРД ТРД твд 
Рис. 1 .  24. Изобра жение р а сполагаемой э нергии lp в координатах p-v и i-s 

v 

s 

Оставшаяся часть располагаемой энергии пр�дставляет, как уже 
говорилось, кинетическую энергию вытекающей из сопла струи. 

Схему распределения р асполагаемой энергии lp для одноконтурных 
и двухконтурных ДУ приведем на рис. 1 .24. 

Естественно назвать р азность между lp и lк свободной энергией lсв ·  
Очевидно, что энергию lсв мы можем р аспределять между контурами, 
добиваясь максимальной эффективности ДУ. Именно , lсв характеризует 
при данных условиях полета (Мн, Н) энергетику д�· в целом.  

КОЭФФИЦИЕНТ ПОЛЕЗ Н О ГО ДЕйСТВИЯ ДУ 
КАК Т ЕПЛОВОЯ МАШИН Ы 

Исходя из общего выражения для КПД видно, что для определе
ния КПД надо определить полезную р аботу, подученную в результате 
подвода тепла .  Это можно сдел ать с помощью раз.'lичных соотношений, 
имеющих в своей основе закон сохранения энергии .  

Например, можно рассуждать следующим образом. Пусть на  
рис. 1 .  25 площадь 1 изображает работоспособность рабочего тела перед 
подводом тепла при его изоэнтропическом р асширении от Ро2 до Pl · 
При этом нас не интересует, з а  счет какого процесса или совокупности 
процессов рабочее тело доведено до состояния , определяемого точ-
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кой 2°, - диффузор,  компрессор,  или то и другое, или просто состояние 
2° характеризует давление торможения свободной струи. 

Площадь II определяет р аботоспособность р абочего тела после под
вода тепла. Понятно, что р азность площадей Il-1 определяет прир а
щение р аботоспособности рабочего тела в результате сообщения ему 
энергии или, что то же са мое, полезную работу, которую может совер
шить газ, изоэнтропически расширяясь от р03 до давления р 1  = Ра· При 
этом формы, в которых реализуется полезная р абота, могут быть самы
ми разнообразными (привод какого-либо си.тюrюго агрегата, кинетиче
ская энергия газа, выходящего из сопла двигателя, и т. д. ) .  

р 

а) s 

Рис. 1 .25. К: определению полезнон р а боты le :  
а - Рох � Росг; 6 - Росг < Рох 

Таким образом, можно написать, что полезная р абота р авна 
w2 

lе=пл. II - пл. 1 = lсв - __!!_ . В координатах р --- v полезная работа 
2 

графически изображена на  рис. 1 .26. 
После сделанных замечаний становится понятным, что полезное 

действие тепловой машины как элемента ДУ летательных аппар атов 
можно оценить величиной КПД в соответствии с выр ажением 

w� 
lсв - --

'11 = 
2 

Q 2Q (1. 36) 

где Q -- количество тепла, подщеденного к единице веса р абочего тела .  
Очевидно, что разность, стоящая в чис.1ителе выражения ( 1 .36) , 

опредедяет приращение работоспособности р абочего тела в результате 
подвода тещла Q. Для одноконтурных двигателей, как было уже показа

w2 
но, lсв = -.!!.. и поэтому '11 может быть выражен через скорость истечения : 2 

w2 w2 
w� ( ;t - 1) а н 

2 2 ( 1 . 37) '1') =  -
Q 2Q 
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Отношение 2 l�в является важной характеристикой ДУ, исполь-Wн 
зующей в качестве р абочего тел а атмосферный воздух, показыв ая отно
сительное превышение lсв над энергией , вносимой самим рабочим телом 
W�/2 . Следует отметить, что по мере увеличения скорости полета это 
отношение из-з а огр аниченного подогрев а уменьшается (рис.  1 .27) , стре
мясь к единице , т. е. двигатель перестает развив ать полезную р аботу, 
а атмосфер а к ак р абочее тело использов ана быть не может. Как это 
отр ажается на КПД, будет показано ниже. 

р 

v 
Р ис. 1 .26. К определению 

по.1езной р аботы ДУ 

� 
,\ 
\\ 

Г\\ 
� 1"'- 1 1 

� '-.... r( ]\ "" t'--... 
--... -г-

Рис. 1 .27. Х ар актер зависимости /. 
w� lсн -2- от М Н :  

!-значение !!.Т cr � const ( идеальный случ ай) ; 
2-максимальная темnература Т ucr ограниче

на ( идеальный случай) ; В-реальная ДУ 

Выражения ( 1 .36) и ( 1 .37) определяют КПД ДУ как машины для 
идеального и для реального случаев. Различие будет лишь в величине 
lсв и,  соответственно , W� (для одноконтурных машин) как за  счет 
уменьшения lсв. так и потерь на участке расширения газа .  

В соответствии со  сложившейся терминологией КПД идеальной 
двигательной установки будем называть термическим КПД ('Y) t ) , а КПД 
реальной машины - эффективный КПД ( Че) . 

ПОТЕР И ДУ КАК Т ЕПЛО БО И МА Ш И Н Ы  

Из сказанного выше видно, что в противоположность стационарным 
тепловым машинам в нашем случае кинетическая энергия отбр асывае
мого р абочего тела считается полезной. Поэтому с физической стороны 
потерями, учитываемыми коэффициентами 11 1 и 1le• следует считать по
терю тепла с выходящи м из тракта тепловой машины газом : 

Qпот=ср (Та - Т н) ,  
которая, рассеиваясь в атмосфере, не может быть использована в си
ловой установке. Такие потери всегда есть, так как температура  исте
кающей струи Т а больше температуры окружающей струи Т н. Часть 
lсв, переданная на движитель (двухконтурная систем а ) , также в итоге 
тр ансформируется в приращение кинетической энергии проходящего че
рез него воздуха .  

Пользуясь представленнем о потерях, можно записать выражение 
для термического и эффективного КПД 
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(Т ocr - Т ох) с р - (Т а - Т н) с р Т а - Т н ----------- = 1 - _..::.....____::.:._ 
(Tocr - Т ох) Ср Тосг - Т ох 

( 1 .  38) 



Учитывая , что Ра = pff для Идеальчой схемы ,  будем иметь 
k-1 

( Рн )-k-Ta =Tocr -
Рос г 

k-1 
( Р ч )

-k И Тн = Тох - • 
Рох 

Подставляя полученные выр ажения для Та и Т н в ур авнение ( 1 .38) , 
найдем 

Та _ 1  k-1 

'lle = 1 - � Т н = 1 - ( Рн ) k 

Тох Тосг _ 1 Рох 
Т ох 

k-1 
( Рох )-k т - 1 

Рос г 
т - 1 

где т - относительный подогрез газа (т= Тосг )· Обозначая 
Т ох 

= ПиJ! и Ро�г/ Рох = а, , окончательно получим 

k-1 

(-!; )-
k-.. - 1 

'11 = 1 - --;:-k--;1,...-- T - ] 
II-k-ид 

Рох -- = 
Рн 

( 1 .  39) 

Физический смысл cr1:  очевиден - это коэффициент, учитывающий по
тери полного давления при подводе тепда.  Значение cr1: зависит от ус
ловий подвода тепла и в первую очередь от 1v1 и т. При подводе тепла 
неподвижному газу а1: = 1 ,0 ,  есди же газ движется с дозвуковой скоро
стыо, то во многих практически важных случаях можно приближенно 
считать cr-. = 1 ,О и тогда 

('llt )ро = 1 - ---hг • 
п-k-

ид 

( 1 .  40) 

Выражение ( 1 .40) известно как выражение для КПД тер модинами
ческого цикл а  при  (р0)  .. = const. 

Рассмотрим  эффективный КПД. Очевидно, выражение ( 1 .38) опре
деляет и термический и эффективный КПД. Раз.тшчие между ними за 
ключается лишь в значении Та, которое для реальной системы ( Та ) р, 
в силу потерь по тракту, будет больше, чем Та идеальной схемы : 
( Та) ид - ( Та ) р >  (Та ) ид· 

Исходя из выражения ( 1 .38) имеем 

где 

Аналогично получим 

Та - - 1 
У' е = 1 - Т н _Т-'-н'--

Тох Тосг -- - 1 
Т ох 

k-1 
Ta =Tocr ( Ра -1-)_k_ 

Pocr <1cr -::z 
k-1 

т - Т ( рна н-х )_k_ 
н - ох • 

Рох 
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Подставляя полученные выражения для То и Та и учитывая, что Ра = 
= рн, найдем 

k-1 k-1 
k-1 ( Рн )-k- ( Рох )-k 1 
- Тосг 

-- 1 ) k Росг асг-а Рна Н-х Т ох 
't' - 1 

откуда , считая, что Pocr!Pox = a� ,  будем иметь 
k-1 

•, � 1 - ( �") �' ( �
т
)�т

- 1 ' ( 1 . 41 ) 

где а = ан-ха�асr-а -· полный коэффициент потерь давления в тепловой 
машине в целом. 

Н аиболее употребительно применение а для оценки потерь в эле
ментах двигателя и двигателя в целом для П В Р  Д.  Для турбокомпрес
сорных систем оценка потерь с помощью а употребляется, главным 
образом, применительно к диффузору. Однако следует отметить, что 
опредР.ление потерь полного давления достаточно просто проводить для 
любых двигательных систем .  В частности, для газотурбинных систем а 
компрессора и тур бины ( ак и ат ) определяются как отношение 

ак = �
И а, = � 

(Рох)ид 
· 

(Рот)ид 
Из выражения ( 1 .4 1 ) можно ·Сделать некоторые зак.11ючения о влия

нии на 'I'Je режима работы (подогрева )  и условий полета (скорости ) .  
Первое, что следует отметить, это зависимость КПД не от абсо

лютного повышения температуры (теплосодержания ) ( Tocr - Т ох ) , а от 

относительного подогрева т (т =
Тосr ) , который и определяет его вели-
Т0х 

чину. Потери пол ного давления при подводе теп.11а зависят в основном 
от т и гидравлического сопротивJ1ения камеры сгор а ния. Однако для 
многих практически интересных случаев подвода тепла к потоку при 
умеренных скоростях течения (М < 1 ,0 )  а .. достаточно высоко ( а  .. > 0,9) 
и не может изменяться в больших пределах ( максим ально возможный 
диапазон изменения в цилиндрическом канале а .. �О,8-;-1 ,0) . 

Таким образом, существенного влияния т на  а .. ожидать нельзя. 
В первом приближении можно считать а� не з ависящим от т. Легко 
увидеть, что в этом ,случае 'I'Je зависит от подогрева и чем выше т, тем 
выше 'I'Je· Максимальное значение 1Je соответствует 't --+ 00 и равно:  

k-1 k-1 
'lle = 1 - (yf--) -г (�)-г. 

Ид 
( 1 . 42 )  

На рис. 1 .  2 8  показано изменение 'I'J e  п о  т .  Полученный результат ва
жен: он показывает, что тепловая машина тем эффективнее, чем выше 
относительный подогрев. Это происходит из -за уменьшения доли по
терь по отношению к полезной р аботе. 

При �верхзвуковых екорО<стях течения на участке подвода тепла а .. 
уже нельзя считать близкой к единице. Как мы увидим дальше, а ... 

может быть существенно меньше единицы при значительной зависимо
сти от т. При снижении 1 а..  будет существенно возрастать, поэтому 
в этом случае вывод о слабой зависимости а. от ,; будет неправильным. 

Из выр ажения ( 1 .4 1 )  видно, что при снижении т будет увеличи
ваться 'I'Je· Однако характер зависимости 'I'J e== f (,;) остается неизменным 
хотя бы потому, что часть потерь полного давления, не зависящая от ,;, 
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достаточно велика. Поэтому уменьшение t и в этом случае играет ос
новную роль. 

Влияние скорости полета на '1'\е сказывается двояким образом. С од
ной стороны, увеличение w·н приводит к уменьшению t (из-за увели-

О, б ' 

/ v 
v 

.0,2 1 
l 

о 1 1 

,_ 

J 

1 1 
1Jt� = O,tJS 

1 

11 е та.х = 0,5S -1--

Рис. 1 .28. З ависимость эффективного 
КПД Т) е  от относительного подогрева 

't' (Пид=40; 0'=0,4 ; k= 1 ,4) 

. 1 
).� 

1---� 

0,6 1 ".... ".... 
� ;..._ ...... , ""' 

� '\. 
1\ л 0,'1 

0.2 1 \  \ ]  
\_ j 

о J 

Рис. 1 .29. Типичные зависимо
сти 1'Jtp0 

и 1'Je д;Iя ТР Д при ог

р аниченных температур ах газа 
перед турбиной : 

1 - Тосг = 1400• К; 2 - Тосг = 2000• К; 

чения Т ох ) и к уменьшению а, а с другой - к увеличению Пад. что спо
<:обствует увеличению '1'\е· 

Расчеты, проведеиные для р азличных типов ДУ, показывают, что 
до векоторого значения JV\н увеличивается Т)е, превалирующим оказы
вается увеличение Пад . Далее начинает сказываться влияние уменьше
ния 't' и а - '1'\е начин ает 
уменьш аться . 1j 

0,8 На рис. 1 .29 и 1 .30 пока
зано изменение '1'\е в зависи
мости от скорости для двух 
характерных случаев :  1 )  ог- O.tJ 
раничена максимальная тем-
пература  ( Тосг) mах; 2) огра- O,'f 
щrчено приращение темпера
туры условием ЛTcг = const .  
Последнее более типично 
для прямоточной двигатель
ной установки (рис. 1 .  30) . 
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Н а  рис. 1 .  30 видно и 
влияние подогрев а, и влия
ние скорости полета на 
КПД. Ухудшение '1'\е с ро
стом Мн вызыв ается умень
шением относительного по-

Рис. 1 .30. Изменение КПД прямоточного дви
гаrеJIЯ по М н :  

участок О - а А Т  сг - 2000• К;  

участок а - б Тосг = 3500• К 

догрева "t. Поскольку это влияние существенно при относительно боль
ших значениях Мн ( или Пк при данном Мн) и ,  соответственно, высоких 
значениях '1'\ t Po • можно сдел ать заключение, что снижение эффективности 
ВР Д будет всегда начин ая с пекотарого значения Мн, хар актерного для 
данной схемы и п ар аметров ДУ. 
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ЭЛ ЕМЕНТЫ П РОЦЕССО В ТЕРМОД И НАМИ Ч ЕСКО ГО Ц ИКЛА ВРД 

Для расчета ведичины f(e в соответствии с выражением ( 1 .  4 1 )  не
обходимо знать величины а при течении газа в различных элементах 
двигатедя. 

Термодинамический цикл ВР  д, как и любой другой тепловой ма
шины, состоит из процессов сжатия р абочего тела , подвода к нему теп
ла и расширения. Остановимся на определении величин а в процессах 
сжатия и р асширения, а з атем проанализируем влияние на КПД эф
фективности процесса подвода тепла к рабочему телу. 

Процесс сжатия 
Как известно, повышение давления р абочего тел а до Рх> Рн перед 

процессами, повышающими его р аботоспособность (экзотермические 
химические реакции, нагрев в реакторе) ,  как мы б у де :м говорить, перед 
«подводом» тепла,  делается для увеличения по.1езно используемой до
JIИ полной работоспособности (полного теплосодержания)  и, соответст
венно, подведенного тепл а .  

р 

и .:; 

Рис. 1 .3 1 .  Изобр ажение процесса сжатия (торможения) на p-v и i-s 
диа!'раммах 

Повышение давления в ВР Д в условиях полета происходит либо в 
диффузоре за  счет торможения проходящего через него воздуха и в 
компрессоре (например, ДУ с турбокомпрессорами ТРД, ТВД и др. ) , 
.1ибо только в диффузоре (бескомпрессорные ДУ - ПВРД, ГПВРД) . 

При движении летательного аппарата атмосферный воздух и меет 
относительно диффузора скорость W н. равную скорости полета. Про
хождение воздуха через диффузор сопровождается уменьшением от
носительной скорости и соответствующим увеличением статического 
давления, достигающего наибольшего значения при полном торможе
нии. Воздух, тормозясь в диффузоре в своем относите.пьном движении 
за счет энергии движения летательного аппарата, приобретает потен
rшальную энергию - уменьшается Qтносительная скорость воздуха в 

mвW� 
диффузоре, повышается давление и температура .  Выражение 2 
можно р ассмотреть как приобретенную рабочим телом энергию. Для 
компрессорных двигателей повышение давления происходит также в 
компрессоре. Принцип действия центробежных и осевых компрессоров 
это р азгон воздуха лопатками роторов с последующим торможением 
его в диффузорных каналах. Поэтому допустимо, в целях общности р ас- · 

2 
-

твWн суждений, величину --- р ассматривать как эквивалент работы, ис-2 
точимком которой является движение летательного аппарата .  Процесс 
сжатия изображен на рис. 1 .3 1. 
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Перейдем к ве.Jiичинам,  оценивающим потери процесса сжатия.  За 
мечая,  что в реальном случае Рох< (Рох) ад можно оценить эти потери 
величиной О" еж (О"  еж = Poxl Рох ад) , так называемым коэффициентом потерь 'полного давления (для диффузор а О' еж = О' д ;  для компрессора О" еж = 0'11) . 

Эта величина широко применяется для оценки потерь в диффузорах. 
Сщщует отметить влияние на О"сж, при прочих равных условиЯх, кинети
ческой энергии (скорости) в конце сжатия.  При невысоких значениях 
кинетической энергии в конце сжатия ее веJ1ичина мало отр ажается на 
значении О"сж.  что дает возможность для однотипных диффузоров не 
учитывать изменение О'д из-за разности скоростей потока в конце 
.сжатия. 

Кроме О"сж качество процесса сжатия можно оценить с помощью 
изменения работоспособности газа по его состоянию в конце сжатия :  

k-1 

'У) _ 1 - (Pt /  Pox)
_k_ 

еж - k-1 
1 - (РI !Рох ал.)� 

Есл и  в качестве основного параметра принять степень повышения 
полного давления, то оценку совершенства процесса сжатия можно оце

нить коэффициентом '1'\ сж. представляющим отношение работы, которую 
надо подвести р абочему телу при изоэнтропическом процессе lсж . ад к 
фактически подведенной работе, необходимой для достижения одинако
вого значения Рох (Псж) . Таким обр азом (см. рис.  1 . 3 1 ) ,  

k-1 
(�)-

k- - 1 
k-1 

(Ро;1а
д 
)-k -

_ 1 
( k-1 ) где lсж .ц = срТ1 Пс: - 1  . 

lсж .ад  =-- ,  lсж 

Отсюда, зная '1'\сж, можно определить рабо ту, необходимую для 
повышения полного давления газа от P t дО Рох, lсж = lсж. ад/Т)сж· 

Коэффициенты 'llcж и '1'\�ж представляют энергетические соотноше
ния и их можно назвать КПД процесса сжатия. Очевидно, между О"сж. 
'r\�ж ,  'У)сж существует однозначная связь. Н апример, обозначая PoxiPt = 
= Псж и учитывая, что Рох адО'сж-Рох, получим 

k-1 

пс: - 1 
k 1 k-1 
-k- --k

псж - а еж 
k--1 

( 
k-1 ) а-;;:- пУ - 1 

k-1 k-1 
-k - --

k
-

псж - асж 

( 1 .  43) 

( 1 .  44) 

В ажный параметр сжатия - степень повышения давления полного 
или статического, в з ависимости от постановки задачи, легко связать с 
lсж и начальной температурой Т1 : 

k-1 
п-k- _ 'IJcжlcж + 1 · еж --- • 

СрТ1 

k-1 lсж + 1 -k- СрТ1 Псж = __ _;___ ___ _ lсж r ) 
- ( 1-'ll cж + 1 СрТ1 
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Процесс расширения 

Рассмотрение нрuцесса расширения, так же как и процесса сжатияr 
имеет целью определение потерь в реальных процессах и составление 
выражений для величин, их определяющих, в том числе коэффициента 
полного давления O'pacm в турбине и сопле. 

Будем считать, что р асширение газа происходит без теплообмена с 
окружающей средой с неизменными значениями k, R, ер и т. д. ( в  реаль
ных условиях процесс расширения может сопровождаться химическими 
реакциями и изменением величин k, ер, R) . 

Рассмотрим процесс расширения в тур бине и сопле (рис.  1 .32) .  
В случае идеального (изоэптропического) р асширения состояние газа за  
турбиной можно характеризовать точкой 4;д , которая одновременно 

1 1 1 1 ,  

определяет и полное давление н а  
срезе сопл а Роа· Точка 4°' опреде
ляет з аторможенное состояние 
газ а  после турбины в реальном 
процессе, и точка 5° - затормо
женное состояние н а  срезе сопл а 
для реальных процессов в тур би-
не и сопле. Состояние газа в точ
ках 4°ад, 4°', 5° отличаются только 

Wi wtf, Wa.� величиной полного давления р0 
Т Т -г- при одинаковом теплосодержа-

Рис .  1 .32. Изобр ажение процесса р асши
рения в тур бине и сопае на i-s - диа

грамме 

нии. Отрезок 3°-4;д во всех слу
ч аях представляет работу тур- · 
бины lт ,  величина  которой опре
деляется потребителем и не зави
сит от качеств а процесса р асши-
рения. Заторможенное состояние 
газа перед соплом в зависимости 
от хар актер а расширения в тур-
бине представляется точками 4°, 
а состояние газа на срезе сопл а 

при условии р асширения до одинакового давления на  срезе сопл а 
точками 5ад, или 5', или 5. Точки 5ад и 5' ад хар актеризуют состояние газа 
на срезе сопл а при изоэнтропическом расширении в сопле («иде альное» 
сопло ) ,  а 5 - состояние газа на срезе сопл а, имеющего потери (реаль
ное сопло) .  Отрезки, определяющие скорость истечения, показ авы 
на рис. 1 .  32 : . 
w;д/2- изоэнтропический процесс в турбине и сопле ,  w; t/2-изоэнтро
пический процесс в сопле , w;/2 - реальные процессы (с потерями ) в 
сопле и турбине. 

Величину Рот/Рот ад, однозначно определяющую «ка чес rво» процес
са расширения, назовем коэффициентом потерь полного давления тур 
бины сrт . Второй величююй, характеризующей качество процесса р ас
ширения, является К:ПД турбины 'УJт, под которым можно понимать от
ношение физической р аботы lт  к р аботе, которая может быть получена 
u изоэнтропическом процессе при одинаковом полном давлении в кон
це р асширения lт . ад· 

' [ ( 
Рот 

' "-;1 ] 
Так как Ро4 = Р0т , то lт . ад= срТос 1 -

Росг
) • 

где Рот/Росг=Пот определяет важную величину - отношение полных 
давлений до и после турбины. Таким обр азом, можно написать, что 
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'llт 

СрТосг [ 1 - ( п�J
k
�1 ] 

Очевидно, что между О'т и 'llт существует однозначная связь, кото
рая легко получается из соотношения 

Учитывая , что Рот . ад = Рот , получим а т 

откуда 

C
1Jk�l = ( 1 - 1'т [ 1 -- � ] ) k-1/ . 

П k Пот От . 
( 1 . 45) 

Очевидно, можно О'т выразить и через lт и Тосг· В этом CJlyчae будем 
иметь 

Качество процесса р асширения в сопле можно оценить величинами, 
аналогичными рассмотренным выше, - коэффициентом потери полного 
давления, · представляющим собой отношение Роа!Рот или КПД сопла,  
представляющим собой отношение отрезков 5--5° и s:, -4°1 : ' 2 /  2 'llc = Wa W а1 · Обычно потери в сопле оценива ются величиной коэффи-

циента скорости истечения ф (Ф = w а ) • С практической стороны приме-
Wа! 

нение коэффициента скорости весьма  удобно, так как 'ф слабо з ависит 
от степени р асширения сопла и для приближенных оценок (примени
тельно к сомам ВР Д) можно принимать 'ф·=0,97--;-0,98. Вообще, как 
правило, для сопел ВР Д значение 'ф является исходной известной вели
чиной .  Очевидно, зная ф, легко определить ас (и  наuборот) . Используя 
сказанное выше и учитывая, что в сопле T0 = const, можно написать 

k-1 

( Ра )
-k 

1 - -
ТJ '  = f = Роа с 

1 - ( р� )
k�
1 

Рот 
Обозначая отношение Рот!Ра через Пс, получаем 

W2 = 1 

k-1 k-1 
1 - (iJ-

k 

(-!;} 
k-1 

1 - -( 
1 )

-k 
Пс 

( 1 . 46) 
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откуда 

1 -"- 1 -"- k-1 
k-1 ( [ k-1 ]1 

( -;;) = 1 - ф2 1 - (пJ п:г . (1 .  47) 

Нетрудно понять, что значение а, оценивающее суммарные потери 
полного давления в процессах С2Катия и р асПiирения в нескольких по
следовательно р асполо2Кенных элементах тракта двигателя, равно про
изведению коэффициентов потерь ка2Кдого из элементов. 

ТЕРМОДИ НАМИ КА П ОДВОДА ТЕПЛА В КАМЕРАХ В РД 

Остановимся теперь на  рассмотрении термического КПД четырех 
частных циклов:  1 )  цикл а,  в котором подвод тепла к дви2Кущемуся га
зу происходит при постоянном статическом давлении p = const; 2 )  при 
постоянной температуре T = const; 3) цикла,  в котором подвод тепла 
соверПiается в канале с постоянным поперечным сечением F = const; 
4 )  цикла при M = const. 

Рассмотрение КПД первого цикл а имеет принципиальное значение. 
Оно nоказывает, что эффективность подведенного к р абочему телу теп
ла  определяется только уровнем статического (а не полного) давления 
(отноПiением статического давления, при котором сообщается тепло к 
давлениiИ в конце р асПiирения газа в окружающую среду) . 

Цикл T=con st  интересен тем, что при uодводе тепла в некоторых 
случаях максимальная температура потока может быть ограничена 
диссоциацией. Приближением к этому случаю и является р ассматривае
мый цикл. r 

Третий цикл соответствует часто встречаемому на практике случаю, 
когда подвод тепл а происходит в цилиндрической камере сгорания. 

Цикл M=const характерен для ГПВР Д. 

Цикл p=const 
Условием реализации такого цикла ,  вытекающим из требования 

fJx = Рсг = const, является подвод тепла в канале с переменным сечением .  
Изменение сечения канала однозначно связано с количеством подведен
ного тепл а .  Условие постоянства расхода газа на  участке подвода тепл а  
приводит к очевидному соотноПiению 

Fег = Тег = 1 +__9__ , 
Fx Тх cu.Tx 

где индексы «Х», «сг» относятся к начальному и конечному сечениям 
камеры;  Q - количество тепл а,  сообщенное единице р асхода р абочего 
те.11 а от исходного сечения х до сечения сг. Это соотноПJение вытекает 
непосредственно из уравнения неразрывности F сг W сгQсг = F х W xQx ·  
Имея в виду, что при 

Рх = Рег •  
Fсг Тег 
Fx 

= 
Тх • 

п олучаем 

Из равенств Тх = ---Т-"'х __ и Q = ср (Тосг - Тох) для конечного 
k - 1  2 1 + -- М 2 х 

сечения камеры сгорания получаем 

F е г = 1 + __Q__ = 1 + ("r - 1 )  ( 1 + k - 1 м;) . Fx СрТх 2 ( 1 .  48) 



Подробнее изменение параметров потока при подводе тепла в камере 
с p = const см.  в гл . II, § 2 .  

Определяя термический КПД цикл а '1'\tp, будем исходить из общего 
выражения для КПД 

k-1 
k-1 (-1- )_"

_
-r 1 

'llt= 1 - (-1- )-"- а� 
-

' 
П0х т - 1 

где а� = Росг/Рох при p =const , Пох = Рох/Рн· 
Получить значение а� не составляет труда .  Действительно , 

k 
( k - 1 2 ) "-1 Pcr 1 + -2- М сг 

a� = :lx-cr = k 
( k - 1 2)k-1 

Рх 1 + -2- Мх 

k 
( k - 1 2 )k-1 

1 +-2- .1\1 сг 

k 
( k - I 2)k-1 

1 + -- М 2 х 

( 1 . 49) 

Считая течение в сечении х известным, величину Mcr легко выразить 
через Мх и т. Исходя из  условия Wx-cr= const будем иметь 

откуда 

м2 м2 ___ с:.;;.г __ Tocr = ------'х"---- Т ох • k 1 k - 1 2 1 + - м2 1 + -- м -2- сг 2 х 

м2 - м� сг -
k - 1 т +-2- м; ('r- 1 )  

(1. 50) 

2 Заменяя в выражении ( 1 .  49) Mcr ПОJ1ученным для него выражением. 
после несложных преобразований найдем 

k 

··= [. +Т :.:; <• - l) Г' 
Подставляя ( 1 .5 1 )  в ( 1 .39) , получим 

'llt р = 1 - ---,k,-_..,..1-

no: 

k - 1 2 -r +-2- Mx (t - 1 ) - 1 
т - 1 

( 1 . 5 1 )  

( 1 .  52) 

Сокращая в формуле ( 1 .  52) на (т - 1 ), запишем основное выражение
для '1'\tp : 

или 

'lltp = 1 - -....,,_=��:..1- ( 1 + k � 1 м;) , 
IIox 

'llt р = 1 ---=��---:-1 -
n-��x 

( 1 . 53} 

( 1 .  54} 

где Пх =Рхr_ отношение статических давлений. Этот же результат не
Рв 

трудно получить из р ассмотрения цикла p = const в р - v координатах 
(рис.  1 .33) . 
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Из рис. 1 .33 легко видеть, что приращение работоспособности рабочего 
тела в результате подвода тепла равно разности площадей Нв304-
Н 62°1 .  В силу равенства площадей ав 3°3 = аб 2°2 изменение р аботоспо
собности рабочего тела будет изображаться площадью 1234. Указанные 
площади равны, так как пропорциональны соответствующим значениям 
W2, а в нашем случае Wx = Wcr ( W2 = Wз ) . 

р Z 0(X) 
' ' ' 

6 ' 3 °(СГJ 
a t---;:t---� 

р 

v v 

Рис. 1.33. Изобр ажение цикла при р,. cr = COflSt в р-v - координатах 

Действительно, пл . Нв 3О4 - пл. Нб 2°1 = (пл .  На 3 4 + пл .  ав 3°3) 
- (пл. На 21 + пл. аб 2°2) = пл . На 3 4  - пл. На 2 I=пл . 1234. Отсюда 
легко получить зu:ачение термического КПД: 

'1'1 _ пл. На 3  d- пл. На 2 1  
• •t p - Q 

-
срТсг [ l - (�)� ] -срТх [ 1 - (�)�] 

Ср (Тосг - Т ох) 
Так как Wx = Wcr. то Tocr - Tox = Tcr - Тх. Пол агая Ра= Рн. будем 

иметь 

1'1tp= 1 - k�l = 1 - �1 ( I + k - 1 м;) . 
--k - --k - 2 Пх Пох 

( 1 .  53) 

Получаемый результат заслуживает внимания. Он четко показы
вает, что эффективность исподьзования подведенной тепловой энергии 
зависит только от отношения статических давлений Рх!Рн· 

Это соответствует физической стороне дела .  Действительно, тяга 
двигателя определяется силовым взаимодействием поверхностей двига
те.Тiя ( машины) с рабочим телом, которое определяется только величи
ной статического давления (трением о стенки пренебрегаем) . 

Полученный результат полностью объясняет также тот факт, что 
при отсутствии перепада давлений подведенное тепло не меняет р або
тоспособности газа .  Такой случай соответствует, например, подводу теп
ла к свободной изобарической струе, р аспространяющейся в атмосфере. 
Отсюда следует, что уровень полного давления газа перед подводом 
тепла имеет значение только в случае, когда при большем значении Ро 
можно обеспечить и более высокое значение статического давления при 
подводе тепла lJx-cr· Если же эта возможность не реализуется, то высо
кое полное давление не влияет на эффективность подвода тепла .  Таким 
образом, широко распространенное выражение для КПД 

1 'I'Jtp0 = 1 - � является ча,стным случаем, соответствующим условию 
п--k-

о 
Рх-сr = Рох-_ш:, имеющему место при Wx-cr = O. 
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Возможность использования величины 'I'Jtp0 для анализа термодина
мической эффективности зависит от приемлемой степени приближения. 
На рис. 1 .34 приведены величины отношений 1]p = 'I'Jtpi'I'J tp0 в зависимости 
от чисел Мж при теплоподводе и степени повышения давления 

П0н ( П0н = �= ) , р ассчитанные по формуле 

k-1 
l - (r6 )-k- ( 1  +т м:) 

k-1 
-
'I'Jp 

t - (п:J_k_ 

В идны обл асти, где следует считаться с влиянием снижения КПД цик
ла вследствие конечных скоростей течения газа при подводе тепла : это 

0,8 

0/1 

о 

�= F � 

f7 ГJ и-- � ...---
1ip �J I 7 �ж=�5 

1 17 / � .. =? � � 1--J -
7 7  1 qв 7 l/ �х=1,0 

11 1/ 1 

1 
0,'1 

1 
7 1 

20 110 80 
7,95" I'I,OJ 17,2 

а) 

!r-1/!i 80 П 06 
19,9 22,2 1'19 

о 
2,0 '1,0 8,0 

ti) 

Рис. 1 . 34. Зависимость fitp  от Пон и М., : 

а - М .х > 1 , 0; б - М .х < 1 ,0  

8,0 П08 

малые значения Пон. где уже при относительно :невысоких величинах 
Мж з аметно отличие между 'I'Jp и 'I'JPo , а также большие значения Мх, 
влияние которых может сказаться и на  больших Пон. 

Цикл Т= const 
Как было ранее показано, термический КПД любого из р ассматри

т ваемых нами циклов определяется величинами т =� , a'l: и П0• Счи-
То.х 

тая первую и последнюю величины известными, найдем cr1: . Это можно 
сдел ать, определяя изменение основных параметров потока в зависи
мости от количества подводимого тепла.  

Если T =const , то Q = p/RT и уравнение d w2 = -
dp можно за-2 Q 

писать в виде d w2 = -RTdp • Отсюда следует выражение для изме-2 р 
нения скорости п отока 

W�r - w; = 2RT ln Рх • 
3 3222 

Ре г 
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Разность W�r - w; удобно выраз}{ть через подведенное тепло. Очевид-
но 

W�г - w;_ = kRТсгМ�г - kRT х м;_= kRT х (М�г -м;_) .  

Подставляя вместо i\'12 его выражение через Т0/Т, получим 

М�г -М;=_2_ [ ( Tocr - 1 ) - (Т'!х _ 1 ) ] =-2- Тосг - Тох , 
k - 1 Т cr Т х k - 1 Т х 

или 
М2 -М2 = -2- Тосг - Тох ( 1 +  k- 1 М2)=-2- (• _ 1 ) ( 1 + k - 1 М 2) . cr х k - 1 Т ох 2 х 

k - 1 2 х 

Таким 'образом, изменение статических давлений выразится фор
мулой 

w�r - wx2 kRTx<�-1 > ( 1+ 7 м;)� 
Рх =е 2RT =е 2RTx 
P'cr 

или в окончательном виде 

( 1 .  54) 

Найдем теперь выражение для коэффициента потерь полного дав
ления в процессе T = const. Так как 

G= Pocr = Pcr
. 
[ 

Рох Рх 

k 
k - 1 2 1Г-1 

1 + -2 - М сг 
k - 1 ' 1 +-- М 2 
2 х 

а при T = const величина, находящаяся в квадратных скобках, равна t� 
ТО 

G-c= k ( k-1 2) 
ek-1 (�-1) 1+ -2-МХ 

( 1 . 55) 

На рис. 1 .  35 приводятся для иллюстрации величины 0'-с . Обращают 
на себя внимание весьма  низкие значения cr'C при умеренных величи
нах t. Следствием этого является значительная р азница в 'l')tт  и 'I'J tPo· 
Выражение для термического КПД процесса T = const имеет вид 

( 1 . 56) 

ТJ 
На рис. 1 .36 в виде пример а  приведены зависимости 'I'Jn=__n:_ .  Как 'l tpo 

видно, при больших значениях Мх (Мх>3)  даже при незначительных 
подогревах КПД цикла  может существенно отличаться от КПД цикла 
с подводом тепла неподвижному газу. 
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В заключение отметим, что случай T= coпst при Мх � 1 ,0 может 
иметь практическое значение в условиях ПВР Д, РПД и ГПВР Д, когда 
из-за наличия развитой диссоциации продуктов сгорания максимальная 
температура на  участке подвода тепла не будет существенно меняться. 

\ 
\ 

\ \ 
\. 

' 
\ t'--...�=;1 

1\.,Mr-f J"1...... � 

/- Mx';J! 
v 3,0 

--

/ ,/s.O 
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1 мУ 
l -c=t,Z v-+-
1 / z 

1 

D,5 
=t� �· l.--rf-- N о/ / / 1  

1 t Mx�.:jO 
т 1 "-,. 

"� -
1 "У 

7 1 
1/ j .  

1 

qz 

1'l: � ·  о о lгf/k ZO '10 00 П 0н о k-f/11 20 '10 СО П он f,O �1 

Рис. 1.35. Зависимость а .,  
от t д•1Я случая T = const 

fl) 5) 
Рис. 1.  36. Пример зависимости 1]; т  от Iloн("-l)jk 

при розличных зн ачения х �ж и � 

IJ.икл F = const 
(рис. 1 .37) 

Подвод тепла в цилиндрическом канале имеет ряд особенностей, 
на которых коротко остановимся (более подробно об особенностях про
цесс а подвода тепла сказано в разделе о камерах сгорания) . Следует 
прежде всего отметить, что имеется вполне определенное предельное 
количество тепла ( Q/cp Tox) mx. больше которого, без изменения условий 
на входе, подвести не,Jiьзя. Число Mcr в этом случае достигает единицы 

р 

tf) 
lJ 

Рис. 1 .37. Схематическое изображе
ние цикла F=const в p-v - коорди
натах для 1Vlx < 1 ,0 (а) и для 

�x > l ,O (б) 

Pe r Тс г  
Рх 7� 4!1 
JП 
70 
10 -

п 

Pcr Тег \  
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/ / / 
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Рис. 1 . 38. Изменение темnературы и дав
ления в потоке при M c r = const (пре

дельный подогрев) 

(Мсг= 1 ,0) . Статическое давление Px-cr при Мх < 1 ,0 уменьшается, а при 
Мх> 1 ,0 увеличивается, как это показано на  рис. 2.4 . Величина Рсг!Рх 
:при: данном Мх перед теплоподводом зависит только от т.. 

При Mx>_l ,O происходит ( в  зависимости от Мх и _Q_) значи
срТох 

тельное повышение температуры потока как за  счет подвода тепла, так 
и за  счет торможения. 

Изменение р и Т при Mcr = 1 ,0 показано на  рис. 1 .38. В реальных 
условиях расчетное повышение температуры может превзойти уровень 
температуры, характеризующей наличие развитой диссоциации. В этом 

3* 67 



_случае подвод тепл а рабочему телу з а  счет химических реакций будет 
невозможен. Установится некоторая равновесная температура Т = Т ]J;Ис· 
Это обстоятельство будем иметь в виду, рассматривая цилиндрическу10 
камеру сгорания применительно к ГПВР Д. 

Так, например, при Мн = 1 0, Мх = 3 ,0 и Т н=2 1 6,5° К температура 
потока (рассчитанная в предположении неизменности значений ер и 
k =  1 ,4 )  будет составлять 1 650° К. 

Если 't = 1 ,53 (рис .  1 .39) , то Мсг = 1 ,0 И дТсг = 1'осг - Тох = 2400° :К 
(это прир ащение температуры или соответствующее приращение энталь· 
пии может происходить, если,  например, в качестве горючего исполь· 
зовать Н2) . Из рис. 1 .38 видно, что в этом случае Тсг!Тх � 3,75 и поэтому 
Тег =  Тх ( Тсг!Тх) = 1 650 · 3,75 � 6 1 90° К, т. е. мы находимся в обл асти раз· 

Рис. 1 .39. Изменение а� = f (Mx) и КПД в 
зависимости от М" ( лрименительно к 

СПВР Д при Мх=М н )  

Рис.  1 .4U. Схем атнческое изо
бр ажение цик.11а ВР Д со сме
ш а нным подводом тепла (Alx > 1 ,0} . Учас1 К11 (2--3) и 
(3--3') соответствуют подводу 
тепла при f'= <.:onst и Тз = 

= 7 ,, г = Тдвс 

витой диссоциации, в которой указанная температура не может быть 
реализована.  Поэтому если Мх= 3,0, то практически в цилиндрическом 
канале подведенная за счет горения энергия целиком не выделяется. 
Мсг в конце цилиндрического канала останется больше единицы. Невы
делившаяся часть тепл а ( ....., 30 % )  будет выделяться в р асширяющей
ся ч асти г - сг тракта, причем в первом приближении процесс будет 
идти при постоянном значении Т = Т ]J;Ис (цикл T = const) . Изобр ажение 
цикл а с таким смешанным подводом тепла изображено на рис. 1 .40. 
Площадь, ОПQеделяющая полезную р аботу, получается как разность 
пл. аб 3°4 - пл . бв 2од. 

Изменение полного давления при подводе тепла во многих прак· 
тически интересных случаях может быть весьма  значительно. Для пре
дельных подогревав (Мсг = 1 ,0 )  изменение a� min показано на рис.  1 .39. 
На кривой зависимости a .. mm=HMx) указаны значения 'tmax· Предель
ные величины 't при Мх> 1 ,0 существенно ниже 'tmax, достигаемых, если 
Мх < 1 ,0. 

При малых значениях Mx'tmx может быть очень велико. Так, если 
Мх< 0, 1 5, то 'tmax> 7, и при Мх-0  'tmax-+oo, в то время как в случае 
Мх---+-оо Tma�2,04. Более подробные сведения о процессе подвода 
тепла приведены в разделе,  посвященном камер ам сгорания. 

Перейдем к определению КПД цикл а F = const. 
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Выражение для 'I'Jtl'' соответствует выр ажению КПд для общего 
случая представления полезной работы как разности площадей, пока
з а иных на  рис. 1 .26: 

1 'lltp =  1 - !i=l 
по: 

k-1 

't' - 1 

Упростить это выражение, как было сдел ано для частных случаев 
Px-cг = const и T = coпst, не представляется возможным .  Величина а� 
является функцией Мх и т и определяется зависимостя ми (2 .20 ) , (2 .9) . 
Принципиальный характер зависимости а .. = f (Мх, 't') показан на 
рис. 2 . 1 0. С целью иллюстр ации количественных значений 'I'J tF и их срав-

1 /fX) J.'I(C!д) р IДH.xl }({// �!a l � L-- 1 1 zo � L__...__.l....- --
Wa 

Z'��� }о  

!/(J 1 
1 

а) 
- ----

1) v 

Р ис. 1 .4 i .  Изобр ажение некоторых предельных 
циклов I;=-� coпs l примсннт е.пьно к ПВР Д для 

М н < 1 ,0 (а) и 1\'1н > 1 ,0 (б) 

1) 
0,75 

0,05 

о 0.15 1'1х O,ZO 
Рис.  1 .42. КПД цик;Iа д"1я предельно
го случ ая Рсг = Р н =Ра применитель

но к ПВРД с Mu < I ,O 

нения с максимально возможным значением КПД 'l')tp0 на рис. 1 .39 
(l'vlx> 1,0) и рис. 1 .42 (Мх < 1,0) приведены количественные оценки 'l[tp 
и 1l tF для некоторых крайних случаев, указанных на рис. 1 .4 1  (Рсг = Ра = 
= рн, если Мх < 1 ,0, и Рх = Рп, если Мх > 1,0) . Как видно из указанных 
фигур, цикл F = const существенно менее эффективен, чем цикл ро = 
= const. 

Значение 'I'JtPo может более чем в два раза  превышать 'l')tP· Отсюда 
следует, что пр авильный выбор Мх в камере F = const при данном зна

чении 
Q или 't' явл яется весьма важным,  так как он определяет 

С рТах 
уровень потерь ро. 

В з аключение отметим,  что цикл F = coпst  может явиться основой 
расчета для произвольнога закона подвода тепла .  Так, изменение пара
метров газа при подводе тепла по некоторому з акону f (F, т) =0 может 
быть определено при аппроксимации действительного канала  ступенча
тым,  состоящим из цилиндрических элементов, как это показано на 
рис.  1 .43. 

Считая, что переход от сечения к сечению происходит изоэнтропи
чески, зная з акон подвода по длине ИJlИ по площади сечения камеры, 
можно определить все параметры потока на элемен�арном цилиндриче
ском участке. 

Для определения а .. при относительно равномерном подводе тепла 
по длине (площади ) , как показывают расчеты, достаточно разбить ка
нал на 6-8 цилиндрических звеньев, тогда а .. = а1а2 • • •  an ,  где n - по
рядковый номер последнего цилиндрического элемента.  
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В качестве примера на рис.  1 .43 приведены результаты р асчета мак
симального подогрева для конического канал а с ра вномерным по длине 
подводом тепла .  Как видно, уже при n = б-7-8 можно достаточно уверен
но судить о том, что Qmax будет около 1 50 ккал/кг. 

600 
500 

100 

о 

г-

Е3��з 

-
г-
t 
' 
r\. 

� а 
r--..... 

1""'" о 

f 2 3 Q 5 6 7 8 9 10 i.  

Рис. 1 .43. К определению пар а
метров в ка мере сгорания пере
мениого сечения и пример расче
та максимаJ1ьного подогрева для 
конической сужающейся камеры с 
F ;; = 2,0; Тох = 500° К; Мх = 0,2; 

::!акон тепJюподвода линейный: 

a-Q max опредмеио по описанным 
цилиндрическим участкам ; 6-Q max 
определено по вписанным цилиндриче-

ским участкам 

Цикл М= const 
К рассмотренным выше случаям подвода тепл а T = const и p = const, 

имеющим практическое значение и допускающим простые решения при 
определении параметров течения и коэффициента потерь ПОJ1Ного давле
ния, относится и цикJI , в котором подвод тепла ведется с соблюдением 
условия Мх-сг = сопst. 

Приведем некоторые соотношения для цикла Mx-cг = const (см. так
же гл. I I ) . 

С вязь между изме .-1епием с татического давл �ния и измене сшем темпера-

туры вытекает из уравнения d � �2 ) = -- vd р, которое путем подста-

. RT kM2 Т новок W 2 =kRTM2 и V = - при водится к виду -- dT = - - dp, от-
Р 2 р kM2 dT dp 

куда следует -- -- = - - . 2 т р 
Интегрируя в пределах х - сг, получим 

kM ' 
-- n -- = n -- или -- = -- . 
kM2 1 Тег 1 Рх Рх ( Тег )-2-

2 Т х Рсг Рсг Т х 

Так как M = const , k = const , то Рх = Рох и Тег = Тосг = • . 
Рсг Росг Т х Т ох 

тельно, можно написать 
kM • kM • 

( 1 . 57) 

Следова-

Рх = 1:--г и a� = 't'- -2- ( 1 . 58) 
Рсг 

Изменение сечений канал а, требуемое для организации такого про
цесса, можно определить исходя из уравнения неразрывности, которое 
приводит к равенству 

F 
kM '+l  

Рсг р Рх F cr 2 -;:=- c r =  �;-;r- х •  отк у да - = т  
V Tcr r Тх Fx 

( 1 . 59) 

Рассматривая р азличные процессы подвода тепла ,  следует иметь в 
виду, что все случаи, исключая F = const, требуют определенных связей 
между подведенным теплом и соответствующими сечениями канала,  что 
должно вызывать трудности в организации процесса. 
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Следует также отметить некоторое особое значение процесса Т= 
= const, если его приближенно трактовать как процесс выделения тепла 
при наличии развитой диссоциации . 

Условия протекания процесса в этом случае можно представить как 
процесс равновесного р асщирения диссоциированного газа .  

В этом случае выделение тепл а будет происходить в соответствии 
с изменением площади сечения канала .  

Исходя из практической важности учета процессов диссоциации, 
по-видимому, имеет смысл при р ассмотрении различных процессов под
вода тепла разбить их на две группы, относя к первой все СJlучаи, когда 
температура может неограниченно р асти, а ко второй ·- все случаи, свя
занные с ограничением максимальной темпера..,Iуры процесса .  

Предельным процессом второй группы является процесс Тх-сг= 
= const. , 

В заключение сделаем некоторые количественные оценки рассмот
ренных процессов и циклов.  

Предварительно следует сказать, что на оценку эффективности р аз
личных процессов подвода тепла в составе термодинамического цикла 
будут существенно влиять условия сравнения. Так, естественно, на  пер
вый взгляд путь рассмотрения эффективности процессов при неизмен
ных условиях в сечении перед подводом тепла может дать непоказа
тельный результат. 

Действительно, из общих соображений и из сказанного выще ясно, 
что чем выще статическое давление при подводе тепла,  тем выще и эф
фективность его использования. Отсюда следует, что при неизменных 
условиях на входе и отсутствии других ограничений рассмотренные про
цессы с точки зрения выгодности использования их циклы в тепловой 
мащине расположатся в последовательности : F = const ; p = const (при 
Мсг< 1 ,0 ) ; M = const и T = coпst. При этом, однако, пстается неясным 
вопрос : для чего применять процессы (р, М, Т) = const менее выгодные 
и более трудно реализуемые из-за наличия однозначной связи между 
сечениями канала и подводимым теплом, чего не требует процесс F =  
= co:Ast. Причина состоит в ограничении величины теплоподвода в кана
ле F = coпst, чего не имеют другие из рассмотренных выще процессов. 

В нижеприведенной таблице дано сравнение параметров и эффек
тивности термодинамических циклов с различными процессами подвода 
тепла .  

Видно, что при одном и том же подогреве ('t = 1 ,53) и числе М на 
входе в камеру (Мх = З,О) подвод тепла в цилиндрической камере наи
более выгоден. 

Если же в начале теплоподвода Мх = 1 ,0 и подвпд тепла при F =  
= const невозможен, то максимальная величина соответствует процессу 
p = const (при условии, что поток может тормозиться при подводе тепла 
до М < 1 ,0 ) . Заметим, что если рассматривать конкретно камеру 
ГПВ Р  Д, в которой на р асщиряющемся участке невозможно при подво
де тепл а затормозить поток до М< 1 ,0 (имеют место сверхкритические 
перепады давления) , то максимальное значение '1'\t будет соответствовать 
процессу Мх-сг = 1 ,0 (см.  гл . VI,  § 6 ) . 

Коротко остановимся на  «ступенчатых» процессах подвода тепла. 
Очевидно, теоретически и практически может возникнуть ситуация, 

когда требуемый подвод тепла Q ( 't) не может быть заверщен в цилинд
рическом канале (F = const)  по причине запирания канала при 'tx-cг <t 
или по причине достижения Т шах (если ограничена максимальная тем
ператур а) . 

Выходом из такого положения является подвод части тепла при 
F = const и части тепла в расщиряющемся канале путем одного из р ас
смотренных процессов .  Можно заранее сказать, что если нет ограниче-
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Сравнение 9 ффектив ности рааллчных пр [щессов подвода тепла (Мн= 1 0) 
УСJI )ВИ Я Мх=3 , 0 Mx=l , O 

� 
p .... const M =const T=const  p=const M=cons t T=cons t 

с 

F=const 

Tc r 'Tx 

Мсг iМх 

Рсг/Рх 

а �  

FcгfFx 

'IJt 

'1Jt.'Тitp0 

Rуд/Rуд Т\tр0 

1 3 , 57 1 2 , 54 1 1 ,53 1 1 , о 1 1 , 656 1 1 , 53 1 1 , о 

1 1 . о;3 , о 1 1 ,9/3 , 0  j 3 , 0,'3 , o 1 4 ,05/3 . 0 / o , 74f l , O 1 1 , 0/ 1 , 0  12 , 045/ 1 , 0 

1 5 , 67 1 1 , о 1 0 , 0686 1 0 , 005 12 1 1 , 0  1 0 , 743 1 0 , 454 
1 0 , 292 

1 
о ,  1 83 1 0 , 0686 1 0 , 0253 1 0 , 758 1 0 ,743 1 0 , 480 

1 1 , о  1 2 , 48 1 1 7 , 8 1 1 30 1 
1 , 656 1 1 , 67 

1 
2 , 42 

1 0 , 895 1 0 , 865 1 0 , 796 1 0 , 697 
1 
0 , 9414 1 0 , 9398 1 0 , 920 

1 0 , 942 
1 

0 , 9 1  1 0 , 8385 1 0 , 733 
1 

- 1 - 1 -

1 0 ,942 1 0 , 92 1 0 ,8475 1 0 , 758 1 - 1 - -
\ 

-
ний по температуре, то наивыгоднейшей комбинацией в пределах рас
смотренных случаев будет комбинация F = coпst  и p = cons t при (Мсг< 
< 1 ,0 ) и F = const и M = l ,O пpи Mcг= l ,O ( рис. 1 .44) . 

Расчет параметров та ких ступенчатых процессов очевидно не пред
ставляет труда. Он сводится к определению 'tx-r. Dr, Tr и т.  д. из усло
вия Мг = 1 ,0. 

По известному количеству тепла на участке г - - сг ( Тг-сr=-" ) Тх-сг 
и параметр ам газа в сечении г рассчитываются все интересующие нас 

2(х) J(Г) li(CГ) 
Cf] 

v 
Рис. 1 .44. Условное изобр ажение в p-v - коор динатах подвода тепла с 
}"Часткамп F = coпst (2-8) и р =  

= coпst (8-- 4) 

величины в сечении сг. Потери пол
вого давления находятся как произ
ведение О'х-гО'г-сг-

Несколько другое положение 
возникает при огр аничении темпе
ратуры р а бочего тела некоторым 
значениям Т = Т max· 

I3 этом случае возможно и вы
годно вести процесс в цилиндриче
ском канале до пекоторой темпер а
туры Т сг< Т max· Если реализуется 
условие Т г = Т max, то дальнейший 
подвод теш1 а  можно вести при 
Tг-cr = Tшax = const, это приближен
но соответствует естественному про
теканию процесса при наличии р аз
витой дисеоциации. 

Подвод тепла возможен и по другой схеме. 
В цилиндрическом канале подводится часть тепла,  соответствую

щая Т г< Т max. с тем, чтобы в конце дальнейшего подвода тепла в р ас-
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ширяющейся камере, ведущемся с повышением температуры (p = const 
или М = сопst) (рис. 1 .45) , достигнуть Тmах ( Tcr= Tmax) . 

Расчет величин, характеризующих такие ступенчатые циклы, также 
весьма прост. Действительно, считая известными условия на  входе и 't", 
можно для всех случаев определить Мг, 't"х-г и т. д. 

Получив состояние газа в точке г и зная 't"г-сг, определяются пара
метры в сечении сг. Потери полного давления ступенчатого цикл а соста
вят О" = О'х-гО"г-сг· 

а) . 

Tk/Тcr=Tm�; 
_ ____../ 

v 

р 

б) v 

Рис. 1 .45. К пояснению ступенча'I ЫХ пр оцессов подвода тепла при огр а
ничении по темпер атур е Те г =  Т m a x  для пр оцессов F2_з=-� const и Т= 

=Т m a x  (а) ; F2-з = const, M = coпst пр и Т = Т  m a x  (6) 

В результате проведеиного сравнения ступенчатых циклов подвода 
тепла в прямоточных камерах можно сделать следующий основной 
вывод. 

Подвод тепл а при Мх >  1 ,0 следует осуществлять в цилиндрической 
камере сгорания (F= coпst) до момента, пока не наступит какое-либо 
огр аничение для теплоподвода (Мсг = l ,О или Тсг = ( Тсг) mах) .  Далее про
цесс надо продолжать 1В  расширяющейся камере при этом ограничении 
(Мсг = 1 ,О ИЛ И  Тег = Т сг. шах) .  

§ 5.  ОБЩАЯ ХАРАКТЕР И СТ И КА Э Ф Ф ЕКТ И В НОСТ И  ДУ 
Л ЕТАТЕЛ Ь Н ЫХ АП ПАРАТОВ. 

ОД НОКОНТУР Н Ы Е  И ДВУХКО НТУР НЫЕ ДУ 

Основным назначением ДУ является получение тяги, необходимой 
для движения летательного аппар ата. Независимо от того, одноконтур
ную или двухконтурную ДУ мы рассматриваем, подведенная к газу энер
гия Е, как известно, трансформируется в приращение кинетической 
энергии рабочего тел а,  проходящего через рабочие контуры ДУ. Так, 
для идеальных одноконтурных и двухконтурных двигателей соответст
венно имеем 

( 1 .  60) 

m2 (W�1 - w�) + 2 ' ( 1 . 6 1 )  

где индексами « 1 »  и «2» обозначены ,соответствующие контуры, а e r  и 
е2 определяют распределение подведенной рабочему телу энергии 
по контурам.  

Возникают естественные вопросы : если к р абочему телу ДУ подве
дена пекоторая энергия, то како1во наиболее выгодное соотношение меж-
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ду m1 и m2 с точки зрения эффективности использования энергии Е, и 
второй вопрос: в чем заключается смысл многоконтурных машин и как 
меняется эффективность использования Е в зависимости от параметров 
рабочего процесса ,  количества контуров, скорости движения Wи и т. д .? 
Ответы на поставленные вопросы можно дат.Р, р ассматривая влияние по
терь в ДУ (потери с выходной скоростью, термодинамические потери 
цикл а )  на относительную величину полезной р аботы с помощью пред
ставлений о полетном и термическом (эффективном) КПД. 

Как уже было показано, полетный КПД 'I'Jп, если не учитывать мас
су р асходуемого топлива, определяется из соотношения 

(W� - w7t) - (Wa - W н)2 
'llп == ��----�--------��-

2 --- "' ( 1 .  62)  
W� - w7t 

или 

w 
1 + ___!!_ 

Wa 
w • • 

1 +  _а_ 
WH 

На рис. 1 .46 приведена з ависи мость 'llп = /  ( :: ) . Из выра жения 
( 1 .62 )  следует, что оптимальный случай, с точки зрения потерь с выход

11n 
0,8 
0,5 

/ 
; , 

1 

./ 
/ 

/ 
ной скоростью, соответствует условию Ut" а =  W н, тог
да 'i'J п =  1 ,0 .  Это означает, что надо иметь большую 
массу рабочего тела и,  соответственно, низкие зна
чения \!?'а· 

Такой вывод в общем случае не является пра
вильным.  В самом деле, говоря о совершенстве дви
гателя в энергетическом смысле, нас должно инте
ресовать в конечном итоге, в какой мере подведен-

о 0.2 Ц'l О,б 0,8 :; ная энергия Е иреобразуется в тяговую мощность 
или в тяговое усилие. Это можно представить с по
мощью полного КПД, оценивающего качество ДУ, 
как движителя летательного аппарата,  со взаимным 
учетом как тепловых потерь (в  общем случае по
тери цикл а ДУ, потери в системе передачи энергии 
и др . ) , так и потерь с выходной скоростью. 

P}lc. 1 .46. З ависи-мость полетного 
КПД от отношеw·н Н!IЯ W ... . 

а 

Выражение для полного КПД удобно представить как произведе
ние термического (эффективного) КПД 'I'Jt на полетный. Подставляем 

RW tv;2a - w·zн/2 E'l1 '11 н вместо знаменателя и: - · •t • откуда получим · •п == --
'I'JtE 

и далее 
RWн .... 

'llo = 'flп'llt == -E-
• ( 1 .  63) 

То, что полученное соотношение представляет полный КПД, сле
дует из определения 'l'}o : 
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полезна я работа - потери с выходной с коростью 
� == -

подведенна я  энергия 

(W� - W7t) -(Wa - Wн)Z 
-

2Е 



Ум ножая и деля на 
w2 - w2 

а н 
' п олучаем 2 

'llo 
(w� - w�) - (Wa - W  н>2 w� - w� 

W� - W� 2Е 

что и требовалось доказать. 
Из простых физических соображений и из соотношения ( 1 .63) сле

дует, что оптимальным вариантом с точки зрения использования подве
денной энергии при данном значении Wн будет (RiE) max· Если допу
стить, что Соотношение между Wa и W.,f.l не отражается на Чt•  то полу
чается однозначное решение - flo = 'llo max достигается при Wa = W н· 

Если же 'Yi t зависит от соотношения между Wa и Wн, то тогда ус
ловие 'llп =  1 ,0 ( Wa = Wн) уже не будет отвечать оптимальному случаю 

(R./E) max или 
(RW н ) 

. Следует отметить, что если рассматривать 
Е max 

изменение 'llo по скорости полета, то W н, соответствующая максималь-
ному значению 'll o = 'll o max. отвечает максимальной дальности полета.  

В самом деле, дальность у,становившегося полета (горизонтально
го) выражается формулой 

1 L = KlRWн ln --= , 
1 - М 

где /( - качество летательного аппарата;  
!н - удельный импульс ; 

· 
Wн - скорость полета ; 

М - относительный запас топлива (М = М т ) ; М о 
М т - масса топлива ; 
М0 - полная начальная масса самолета (с  начала горизонтально

го полета) . 
Rуд 1J o  Легко в идно , что п р оизr едение J RW н = -- п ропорционально -- . mт Ни 

В самом деле , выражая Е через теплотворную способность топлиr а  и 
Е RW 1 т в  бу.л.ем иметь Е = m1Ни , откуда mт = - и L = K--н- Hи ln --= = Ни Е 1 - М  

1 = K'YI0Hи in --=. . 
1 - М 

Таким обр азом, при неизменных К и весовой отдаче летательного 
аппарата 1�1 дальность полета при данном топливе (Ни)  прямо пропор.
циональна палиому КПД ДУ. Вывод же о пропорциональности даль
ности Н" в пбщем случае  неправилен из-за  влияния на 1V.I рода топли
ва, его удельного веса и других качеств ( например , если говорить о 
топливе Н 2, то требуется изготовление специальных емкостей с тепло
вой изоляцией, повышенный вес которых может привести к уменьше
нию М) . ПоJ!ученные выражения не учитывают изменение массы за  
счет расход.::� горючего, а это ведопустим о для больших значений W н. 
свойственных, например, ГПВР Д. 

При учете этого обстоятельства в качестве «затраченной» энергии 
w2 w2 

СJiедует принять Е +  т т 2
н . Физически тт 2

н 
есть кинетическая 

энергия топлива, равная сооrветствующему уменьшению кинетической 
энергии летательного аппар ата.  
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Выражение полного и термического (эффективного) КПД в этом 
CJiyчae будет 

где 

�W� - W� - � (W0 -- W н)2 
�W� - W� 

или после простых преобразований 

gтW� RyдW н - -2
-

�п
==------------------

J..:. w2 ( w� - 1) 
2 н w� 

_1 (� _
w_� _ 1 ) 2 w� 

и �t = __ __,_ __ _:.::,. __ ____:._ 

w� 
Е + gт -2 -

Составляя произведение �t�п. получим 

w� 
RyдW н - gт: -2 -

�t �п = ------------
Е + gтW�/2 

( 1 .  64) 

То, что последнее выражение представляет пол ный КПд, видно непо
средственно из определения : 

Полный КПД = 
== попезна я работа ДУ как тепловой ма шины - потери с выхо дной скоростью 

затраченная энергия 

1 � 2 (�W� - W�) - т (W0 - W н)2 
w2 

н RyдW н - gт -2 -

w2 
н Е + gт -2 -

Р ассматривая выр ажение ( 1 .64 ) , следует отметить, что полезная 
работа, соответствующая общему определению КПД, р авна разности 

w� w� RyAW н - gт -2 - .  Если не уч.итывать член gт -2 - и считать, что полез-

ная работа р авна работе продвижения R WII (не рассматривая измене
RWн 

ни е энергии системы в целом) ,  т. е. положить �о == _____ _._,_W,2.- , н 
E + gт -2 -

,IJ:eГKO убедиться, что �о. выраженный этой формулой, может быть боль-- w 
ше единицы. В самом деле, представляя Rуд в виде Rуд = W н ( � w; - 1 ) , 

получим 
W n �- - 1 
WH 

gт ( 2 Е  
) - -- + 1 2 g W2 т 

н 
При больших (нео rраниченных) значениях W� и E = const величина 

w а __,. 1 , О (если даже имеются самые благоприятные условия , которые WH 
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в данном случае надо рассматривать соответствующими р0 = const , а = 
2Е . = 1 ,О и , следовательно, 'I'J = '11tpo • а --2- � О) , то 

КтWн 

'I'Jow -+оо = � - l = 2 .  Кт = 2. fl Кт/2 Кт 

Как легко видеть, такое же значение и меет полный КПД. Этот про
тиворечащий физическому смыслу КПД результат не будет иметь ме

к w2 
ста,  если учит�вать кинетическую энергию расходуемой мас.сы� 

2 
как это дел ается в выр ажении ( 1 .64) . 

Очевидно, что при Wн -+оо выражение ( 1 .  64) приобретает в1щ 

2(gт -
К; ) 'I'Jo= = 1,0 

Кт 

в полном соответствии с физической стороной деЛа.  
Более подробное р ассмотрение, а также и полученный результат 

показывают, что при оценке полезного действия нельзя пренебрегать 
кинетической энергией топлива, так как могут получиться значительuые 
ошибки . Как показывают расчеты, «эффект м ассы» становит.ся замет
ным начиная с Мв=З,О. 

Полученный результат, по-видимому, следует пояснить р ассмотре
нием уравнений динамики тела с переменной массой. 

Как известно (см. [ 1 7], разд. 1 1 1 ) , изменение кинетической энергии 
точки переменной массы р авняется элементарной р аботе приложеиных 
внешних и реактивных сил плюс кинетическая энергия отброшенных в 
единицу времени частиц, обусловленных их переносной скоростью: 

-2 iW2 d \ W н ) -- -- dM W н - М - =F Wн + HWн + - - , dt 2 dt 2 

где W н - скорость движения; 
М - масса летательного аппарата ; 
Р - вектор внешних сил ; 
R - вектор реактивной силы. 

( 1 . 65) 

Соотношение ( 1 .65) петрудно получить из уравнения движения 

dW - -М _н_ = F + Н .  ( 1 . 66 )  dt 
-2 

Умножив обе части ( 1 .66) на  Wп и прибавив к ним dM W н пo-
dt 2 

лучим соотношение ( 1 .65) . 
Р ассмотрим  простейший случай, когда силы действуют по оси, 

вдоль которой расположен вектор скорости. Считаем положительным 
направление вектора тяги, а внешние силы (силы сопротивления) - от
рицательными. Уравнение ( 1 .65) в скалярной форме примет вид 

d ( w� )  dM w� dt М -
2
- + FWн = RWн + -;;t -2

- .  ( 1 . 67) 

Левая часть уравнения ( 1 .67) опре.ц�ляет сумму элементарной работы 
внешних сил F W  и изменения кинетической энергии;  это, как известно, 
представляет полне>е изменение механической энергии системы (кине
тической и потенциальной) .  
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Таким образом, изменение механической энергии тела с перемен
ной массой р авно работе силы тяги R W н плюс кинетическая энергия 
отброшенной массы, двигающейся со скоростью, соответствующей �ко
расти тела переменной массы W н· 

При рассмотрении энергии отбрасываемой м ассы будем считать. 
'ПО величина отбрасываемой массы определяется только расходом топ

dМ 
JIИва тt = dt · Деля обе части уравнения ( 1 .67) на dt, получим 

d ( w2 ) w2 - М _!!_ + F W  н =RW'н - тт _!!_ . dt 2 2 ( 1. 68) 

Таким образом, полезная работа применительно к перемещению 
w2 

тел а  переменной массы р авна RWн _ т __!!_ , что и было ранее по
т 2 

лучено исходя из других (по форме) рассуждений. 
Имея в виду, что эффективность двигателя определяется комплек-

сом : W н •  рассмотрим более подробно, 1в каких условиях достигается 

максимальное значение отношения (R/E) max в «идеальных» и «реаль
ных» ДУ. 

Пусть некоторой массе JH рабочего тела в одноконтурной ДУ сооб
щена энергия чЕ, где '11 - КПД процесса передачи энергии (для иде
альной ДУ ч = чt) , тогда 

( 1 . 69) 

Величина тяги в нашем случае (Ра = Рн) , как известно, определяет
ся уравнением .R =т ( Wa - Wн) . 

Н айдем соответствующую максимальпому значению R связь между 
т и ·w, для чего определим Wa из первого уравнения и подставим полу
ченное значение в выр ажение д.пя R. 

Очевидно, W� = 2ТJЕ +W�, откуда т 

R = m (J( 2:E + W� - Wн) . ( 1. 70) 

Считая '11 не з ависящим от Е/т, найдем максимум R по т. Диффе
ренцируя ( 1 .70 ) , получаем 

2Т]Е 
dR = W н ( 1 � 2ТJЕ + 1 - 1 ) + W т _]_ -W�т2 • 
dт V W�т н 2 v 2Т]Е 

w-г- + 1 н т 
Приравнивая производную к нулю и приводя к общему знаменателю. 
получаем нужное решение: 

2ТJЕ + 1 - 1 � � � + 1 - -'IJ- �=0, 
w�т V w� т w� т 

Е 
откуда - =0. Это означает, что т-нх;; и, соответственно ( Wa т 
W н) ----+0 являются условием получения м аксимальной тяги при данной 
подведенной к рабочему телу энергии чЕ. 

Таким образом, рабочее тело с данным приращением кинетической 
энергии обеспечивает максимальнуtю тягу при т -+.оо и, соответственно. 

78 



Wa�Wн ( а  для ракетных двигателей и ВРД в условиях старта 
.Wa�O). 

Полученный результат понятен. При m.---+00 и ( Wa - Wн) �О 
уменьшаются, а в пределе исчезают потери с выходной скоростью. По
летный КПД стремится к единице. Однако нельзя з абывать, что такой 
вывод получается в предположении, что 11 не зависит от Е/т.. 

Произведем количественную оценку влияния отношения Е/т. на  R 
и '11 для различных скоростей полета и ч в «идеальной» и «реальной» 
ДУ. Для идеальной ДУ в выражении ( 1 .70) 11 р авен термическому КПД 
цикл а 'I'J t ,  максимально возможное значение которого соответствует от
сутствию потерь полного давления по тракту двигателя. 

Как известно, Т) р .  не зависит от отношения Е/т.. Поэтому можно 
считать ч=const для данных условий движения. 

Для удобства анализа оnределим Eim. Как известно, для каждого 
-топлива имеет место только одно соотношение между горючим и окис
лителем, обеспечивающее наибольшее выделение тепла на  единицу мас-

сы горючей смеси (_!i_) . При отсут�твии диссоциации можно считать, 
т max 

что это соотношение соответствует коэффициенту избытка воздуха 
.а = 1 ,0. При развитой диссоциации оптимальное соотношение смещается 
в_ область избытка горючего (aopt< 1 ,0) . 

Выражая текущее значение Е/т. через (E/m) max. можно з аписать 

Efm = (.Ё_ ) � , где m =� .  
т max т тmах 

Уравнение ( 1 .70 ) nримет вид 

R = mmmaxW н [ 1/ ;11__ (.Е_) + 1 - 1 J .  
J W нт т max 

Деля полученное выражение для R на  его значение nри m =  1 ,  nо
лучим 

-. (_2ТJР_о (-Е ) _: + 1 - 1 
R V W2н т max т R = - = m --�=========--Rt v2'11P o ( Е ) 1 -- -- + 1 -

w2 т Н max 

( 1 . 7 1 )  

Н а  рис. 1 .47 и 1 .48 приведены зависимости R от iii и Wн, вычислен

ные nри 'I'Jt = const и (.Е_) =2,7 · 1 06 дж/кг, что характерно для углеводо-
т max 

родных горючих с Ни = 1 0  000 ккал/кг (4 1 900 кдж/кг) .  
Эти зависимости правильно отражают характер функции R =  

= f (iiiWн) ,  хотя и получены в предположении ТJ t = Const. 
Графики на рис. 1 .47 и 1 .48 показывают значительное влияние на 

-тягу коэффициента iii и скорости полета.  В условиях старта и «малых» 
скоростей полета выгодны очень высокие значения iii и, соответственно, 

низкие значения Е/т [.Ё... = (_Ё_) �] . Увеличение скорости приводит 
т т тах т 

к уменьшению положительного влияния т, хотя оно и остается весьма 
значительным до очень больших скоростей полета W н· Таким образом, 
эффективность идеальной машины, у которой полезная часть подведен
ной энергии Е не зависит от м ассы р абочего тела ( например, 'I'Jtp .  не за -

висит от  количества подведенного тепла _!!_ , являясь функцией только 
т 

я0) ,  будет определяться только потерями с выходной скоростью. Поэто-
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му с энергетической стороны выгодны ДУ с малым отношением Е/т, 
у которых Wa близка Wн. Именно сближением W'a и Wн при увеличе
нии W н и объясняется уменьшение влияния коэффициента массы т на 
тягу. Причина заключается в том, что подведенная к единице массы ра
бочего тела энергия Еiт по мере увеличения Wн все время уменьшается 
по отношению к кинетической энергии W7tf2 р абочего тела .  Поэтому 
уменьшается влияние подводимой энергии при больших значениях Wн. 

1 Е 
Величина -- -- стремится к нулю, если W л--+оо .  Другими слова-

W� т 

ми, при любых iii для высоких значений W н потери с выходной скоро
стью будут м алы (нез ависи-
мость 'YI от Е/т) . 

Однако, как видно из 
рис. 1 .  48,  влияние т весьма 
велико в широком ди апазоне 
скоростей полета. Для одно
контурных схем это озн ачает 
целесообр азность применения 
«холодных тепловых м ашин», 
т. е. машин с м алым прир аще
нием темпер атуры в р абочем 

R 

1 

3 
w:= I05 

z 
ll/:= 10°  

s 10 !.5 го т 

Рис. 1 . 47. Относительное mменение 
тяги д�· в зависимости от увеличе

ния массы при 

"1 - 0, 5; (..!...) - 2,7 · 10• дж/кг 
т max 

J 

2 

1 

1'-.,m=ZO т= оо 

' 
1\ 

ffi 10 \ 

'\ \ \ 
Г\ '  \ 

\i\ \ 
�\ 
� 1\ 

1"-
о 1 2 '  J '1 5 

100 200 '100 800 1600 3200 JVн кмjчас 
Рис. 1 .48. З ависимость R от скоро�и 
полета при различных значениях m 

контуре и ,  следовательно, с м алым значением R-уд· Последнее, однако, 
означает, что при з аданной тяге такая ДУ должна иметь повышенный 
р асход воздуха по ср авнению с ДУ, имеющей высокое зн ачение Е/т, 
а следов ательно, большие габариты и вес ДУ. 

Это обстоятельство и делает неэффективным, а при некоторых па
раметрах просто невозможным применение одноконтурных схем ДУ с 

Е 
малым значением - . Избежать этого оказалось возможным путем от

т 
деления движителя от «тепловой машины». 

Действительно, тепловая машина с максимально возможным подо
гревом (Е/т) mах в поршневом или турбокомпрессорном вариантах дает 
возможность получать высокие значения свободной энергии на каждый 
килограмм проходящего через контур машины воздуха .  Это делает ее 
компактной с относительно малым весом и «высоким» значением эффек
тивного кпд. 
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Наличие простого и легкого движителя -· винта, на  который пере
дается часть свободной энергии, вырабатываемой машиной, сделало воз
;11ожным создание весьма  эффективных двухконтурных ДУ, таких как 
ВМГ, ТВД, успешно применяющихся в дозвуковой авиации, в полном 
соответствии со сде.11 анными замечаниями. 

Типичным, в векоторой мере преде.11ьным с.'Iучаем является ДУ вер
толета с винтом большого диаметра (больше m) , тяга которого доста
точно велика для вертик_ального подъема и перемещения большого веса 
на  м алых скоростях полета .  

Р ассмотрим реальную двух- Т; 
контурную ДУ с целью конкрети
зации сдел анных выше замеч а
ний и выводов. Для л юбой схемы 
ДУ легко проследить путь пере
дачи свободной энергии Lсв р а
,бочему телу. Так, например, для 
двухконтурной тур бокомпрессор-
ной установки (ТВД) векотор ая 
часть Lсв, р авная еLсв. передает-

(1-е)lсв 1J, 

s 

ся р абочему телу движителя. Эта 
передача происходит через тур
бину, вал ,  редуктор и собственно 
движитель. Н а  своем пути пере
дав аем ая энергия уменьш ается 
за счет потерь на тур б и не ( 'I'Jт) , 
подшипниках ( 'llпд) , редукторе 
('I'Jpeд) и в собственно движи
теле ('I'Jдв). 

Рис. 1 .49. К: определению коэффициента 1] 1 ;  
точка 1 о хар актеризует здесь состояние тор· 

можения газа за турбиной компрессора 

Таким обр азом, рабочее тело полезно использует JIИШЬ часть энер
гии eLcв'I'Jт'I'Jпд'I'Jpeд'I'Jдв=eLcв'll2 ·  Часть свободной энергии ( 1 - e)Lcв'I'J I реа
лизуется в контуре тепловой машины, преобр азуясь в кинетическую энер-
гию выходящих из него продуктов сгор ания m1W�I/2. Коэффициенты 
'I'J J  и '11 2 являются попр авочными коэффициента ми д.пя соотЕетствующих 
контуров преобразования Lсв· Обычно потери в эде�ентах конструкции 
бывают всегда известны и поэтому вычисление численных значений '11 2 
не представляет труда. 

Остановимся на определении '1'] 1 ,  величина  которого зависит от е ,  и 
'I'Jт и, вообще говоря, может быть больше единицы.  Из рис.  1 .49 видно, 
что '1']1 выражается отношением отрезков:  

2o - з:ll зо - 3 
2° з 2° з' 
ад- ад - ад 

Посдедний множитель опредедяет потери в сопде, а первый '11 ' _о __ _ 
( 2° - З:д ) 

2ад - Зад 
у •штывает тот факт, что в результате процесса 1 -2° температура 
(теплосодержание) р абочего теда перед р асширением в сопде возраста
ет по отношению к изоэнтропическому процессу. Это повышение тем
пературы полезно используется при р асширении в сопле. Считая тепдо-

емкость постоянной и учитывая равенство отношений Рзад = Рз • а д  п о-
Ро2ад Ро2 ' 

Л) ЧИМ 
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или 

Учитывая ,  что �= 1 - ----
cpTor k-1 можно также написать 

( Пr-за д)
_k_ 

[ k-1 ] 
1 - 1 - ( 

1 )
-k- 'УJте 

'YJ' = [ Пr- зад k-1 ] ( 1 . 73) 

1 -k-
1 - 1 - е ( Пr-зад ) 

В случае турбокомпрессорной ДУ Пr-зад = ПдПкСJ:к. с/Пт. :к, где Пд; Пк; 
ан. с; Пт. к характеризуют соответствующие изменения полного давления 

по ходу тр акта :  в диффузоре Пд. · компрессоре П:к, камере сгор ания 

IJ.Z5 0,50 0.7.5 е 

Рис. 1 .50. 1\ опрсде.1ению коэффици-
ент а '!)':  

1 - т н - 288° К; М. н - О: То а  = Тосг 
= 1300° К; п0 к = 9 ,0; "'к = 0 ,85; 'J т  - 0 ,9; 
"1к . с - 0 , 98; "'д = 0,97; 2 - То н = 390° К; 

<r:к.с .  тур бине компрессора Пт.:к (или 
в общей тур бине после вычета р а
боты, котор ая идет н а  привод ком
прессор а) . 

Очевидно, зная коэффициент 
р аспределения свободной энергии е, 
можно легко определить 'YJ и 'Y) I ,  
пользуясь одним и з  приведеиных 
.соотношений и известными зависи
мостями от п ар аметров турбоком-

_прессор а и условий полета (Н,  
Wн) . 

Н а рис. 1 .  50 приведены числен
ные значения 'YJ' ТР Д для условий 
старта и полета. Анализ данных 
рис. 1 .  50 показывает, что можно 
считать 'YJ' :::.:: 1 ,0. М н = 2 ,0; Т0 8 = Тосг - 1300° К; п0к - 5,75; 

"'IJк = 0 ,85; "'т = 0,9 ;  'lк . с =  0, 98; "'д = 0 , 85; 
k - 1 , 4  Р ассмотрим влияние контурно

сти на  хар актеристики ДУ в з ави
симости от е и скорости полета, а 

1'акже опред�им оптимальные значения е с учетом влияния потерь, свя
занных с передачей энергии р абочему телу второго контура .  

Выражение для тяги двухконтурной установки для случая полного 
расширения можно написать в виде 

R = m1 (Wa1 - W н) + m2 (Wa2 - Wn ) .  ( 1 .  73) 

Преобразуем ( 1 .73) , выразив R. через коэффициент распределения е :  

так 
W п 1 (2 ( 1 - е) Lсв • 

как -- = ) .  2 'YI1 • W н у Wнmr 
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Е 
ИЛИ через -- ,  ИСХОДЯ 

W�m1 
Е 

2 ) 'I'Je + 1 , найдем 

из очевидного соотношения 2 Lсв 
m1W� 

= 

m1Wн
, 

R = m1 W н { [ 1 f( l - е) '1')1 (2'1'Je Е 2 + 1 ) - 1 j + V m1Wн 

( 1 . 76) 

Тяга в стартовых условиях ( Rст )  выражается аналогичным соотноше
нием 

( 1 . 77) 

Эффективность двухконтурной ДУ с энергетической стороны удоб
но выразить отношением тяги двухконтурной системы Rп к тяге одно- R 
rюнтурного двигателя R1 (е = О) : R=-н . 

RI 
Из полученных выражений видно, что величинами, определяющи

ми тяговые характеристики двухконтурных систем, являются коэффи-

циенты ( степени) двухконтурности по расходу n = m2 , энергии е, а так-
т! 

же энергетический параметр 2E/m1 W 't ,  представляющий собой отноше
ние подведенной к ра бочему телу энергии Е к его кинетической энер-
rии m1W�f2 относительно летательного аппарата (в  стартовых условиях 
энергетический параметр представляет собой энергию, подведенную к 
единице массы р абочего тела,  проходящего через контур м ашины, и 
имеет вид E/m1)  и, конечно, от потерь ('1') 1 и '1')2) в системах контуров. 
передающих и иреобразующих подводимую к рабочему телу кинетиче
скую энергию. 

Представляет практический интерес рассмотрение влияния на  R 
указанных выше величин и выявить оптимальные значения коэффициен
тов двухконтурмости по энергии и т. д. 

Для решения последнего вопроса найдем e = eopt, соответствующее 
максимальному R, используя уравнения ( 1 .76) , { 1 .77) в предположении 
отсутствия связи между е и 'I'JI при Wн = const. Это предположение в 
большинстве случаев вполне конкретно. 

Произведя операции по нахождению максимума исследуемых функ
ций, находим для Wн =#оО 

где 

Для Wн = О 

е _ nТJ2 _ n 
opt - ТJ2Л + '1] 1  n + "11 /ТJ2 • 

( 1 .  78) 

( 1 .  79) 
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Рассмотрим стартовые характеристики. На  рис. 1 .5 1  представлены 
тяговые характеристики ДУ. Данные, необходимые для вычисления 't'\e• 
здесь и далее аналогичны указанным на рис. 1 .50 (если нет оговорки, 
что характеристики соответствуют ( (Е/тшах) . Потери полного давле
ния во входном диффузоре оценивались по данным, близким к опти
ма.,ьной системе, состоящей из двух косых и замыкающего прямоrо 
скачка. Как видно, использование энергии в двухконтурных системах 
может быть улучшено в несколько раз даже при условии 't'\2 � 't'\ I · 
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Рис. 1 .  5 1 .  З а висимость R от е пр и Мн =О для р азличных значений n и ТJ ·  
l(р и вые 1 ,1' ;  2,2' ; 3,3': 4,4' ; 5,5' соответствуют п= 1 ,  2 ,  5, 20, 1 00 для 1i=0,5 

и Т\= 1 ,0 (штрих) 

Рассмотрение выражения для eopt показывает, что при 't'\ I = rJ2 рас
пределение свободной энергии по контурам  будет пропорционально мас
се, проходящей по контурам: 

n eopt = -- · 
n + 1 ( 1 . 80) 

Скорости истечения р абочего тела Wa1 и W'a2 будут одинаковыми. 
Действительно, из выражения ( 1 .78) непосредственно следует, что 

(w ,2 2ЕТJе ( J ) 2E1J e1J 1 й! /Орt = -- - eopt 'YJ = -- -- ;  
т1 т1 n + 1 

(w )2 _ 2ЕТ]е eopt on _ 2E1Je'l1 
а2 opt - ' 1 .-

тt n т1 (n + 1 ) 
Ясно, что тяга в этом случае будет такой же, как и в одноконтурной ДУ 
(с точностью до 't'\2 ) , с р асходом р абочего тела m = m1 + m2 и энергетиче
ским параметром 2ErJelmi + m2:  

R = m1 (W 111 + nWa2) = m1 ( 1  +п) Wa = mWa, 
где m1 ( 1  + п ) = т ; Wa =Wa1 = Wa2, 

2EТJe1J 2E1JeТJ причем Wa = --тt ( 1 + n) т 
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Если 'YI2 f: r1 , то 
n"IJ2 nТ] 

eopt = - ----'--
"/)! + nТJ2 1 + n� 

( 1 .  8 1 ) 

Из этого выражения видно, что e0pt уменьшается с уменьшением 
1j (rJ2 < rJ I )  тем больше, чем меньше n. На рис. 1 .52 приведена з ависимость 
eopt = f (fi ) для нескольких значений n. Обращает на себя внимание очень 
слабое влияние r] на 't]opt,  если n велико. 

При 'YI2 < rJ 1 должна уменьшаться энергия, подаваемая на второй 
контур.  Становится выгодным увеличение Wa1 по сравнению с Wa2· 
Используя выражение ( 1 .  78) точно так же, как и в предыдущем слу-

Р ис. 1 .52. Изменение e o p t  в за

:висимости ОТ Тj = ТJ21ТJti ДЛЯ 
,р азJiИ'!ных n в ус;ювиях старта 

Рис. ! .53. Хар актер з авиенмости ·R от 
е пр и W н = 360 �Uvt{чac и W н = 
= 1 140 км,iчас ( rJ 1 = l ,U ;  7)2= 0,7; 

То сг = Тоз = 1 400° К) 

"iae, найдем, что оптимальное соотношение между Wa2 и Wa1 для общего 
·Случая будет 

( Wa2 )  - �  
Wa! opt

- "/) !  
' 

Рассмотрим энергетические характеристики контурных схем 
nри Мн 4=0.  Собственно тяговые характеристики определяются выраже
нием ( 1 . 76) , которое дает возможность легко получить соотношение тяг 
R1 одноконтурной и Rп двухконтурной ДУ при одном и том же значе
.нии E/m1 •  

Действительно, выражение ( 1 .76)  при е = О  дает тягу Rr однокон
·турного двигателя и поэтому отношение Rп/Rr легко определяется. 

Очевидно, что для каждого значения Wи и меется максимальная 
· (оптимальная) величина Rп в з ависимости от е и n и с учетом связи этих 
.величин с коэффициентами полезного действия r] I ,  'YI2 и Че· 

На рис. 1 .  53 показана за1висимость R =f (e) для двух значений n и 
W и ( n = 20, n = 2,0 ; W и = 360 кмjчас, W и =  1 1 40 кыJчас) . 

Как видно из рис. 1 .53, влияние n на  R ве.rшко при скорости Wн = = 360 к.мjчас, однако с увеличением скорости полета влияние n стано
вится меньше. 

Так, при Wн =  1 1 40 к.м/час оптимум смещается в сторону меньших е 
и з аметно меньших абсолютных значений ]{ по сравнению с W н = 
= 360 кмjчас. 

Обращает внимание пологость протекания R вблизи Rmax при малых 
.значениях n. 

На рис. 1 .54 показано влияние на  e0pt скорости полета. 
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=2 , 7 · 1 06 джjtег-(кривая 2) 
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Из рис. 1 .  54 видно, что начиная с Wн = 900-;-1 000 км/час eopt начи
нает быстро снижаться. 

На  рис. 1 .55 приведены величины rJ2, при которых эффект контур
ности исчезает с ростом чисел Мн полета . 

Следует обратить внимание, что все кривые пересекаются в одной 
-точке (eopt = O)  независимо от n. 

Как было показано выш е, eopt = [ 112 - 2 ;1 ] : [ YJ� + :112 .\ , 
- (-) 1le + 1 -

w2 ml н 
<>тку да условие eopt = O  соответст вует равенству нулю выражения 'rJ2 -

11 '  • Отсюда при rJ2 и rJe , не зависящих от n ,  и следует 

-2 
(_Е_) 1le + 1 w2 ml н 

<:деланный вывод. 
Если же rJ2 зависит от n, уменьшаясь с увеличением n, то «кри

зис» двухконтурных систем с большими значениями n будет соответст
вовать меньшим значениям Wн. Этим в значительной мере объясняется 
вевыгодность применения двухконтурных систем с «открытыми» винта
ми (ТВД) на сверхзвуковых скоростях полета. 

На  рис. 1 .56 приведена итоговая картина,  показывающая зависи
мость R от Мн и 'r)2· В частности, можно видеть, что в диапазоне реаль
вых изменений rJ2 (rJ2 = 0,7-;-0,5) , предельные значения 1\rlн (R = 1 ,0)  со
-ставляют соответственно Мн � 2,8 и Мн � 1 ,9 .  

Если ограничить р ассматриваемую область р ационального исполь
зования и двухконтурных двигателей условием R = 1 , 1 ,  то соответствую
щие значения Мн будут Мн � 1 ,4 ( при n� 1 00 Y)2 = 0,S) и Мн �2,0 
(n � 100, ТJ2 = 0 ,7 ) . 

Несмотря на существенные ограничения значений .N1н, до которых 
двухконтурные системы могут успешно применяться, предельные значе
ния их достаточно велики . 

Положение существенно меняется при р ассмотрении эффективных 
nараметров. По мере увеличения скорости полета эффективность вто
рого контура падает. Это приводит к тому, что двухконтурные двига
тели начинают уступать одноконтурным В Р  Д по таким параметр ам,  как 
лобовая тяга и удельный вес. 

Учет влияния этих факторов приводит к значительному ухудшению 
характеристик и их качественному изменению. Численные примеры, при
ведеиные на  рис. 1 .57 для Мн = 1 ,5 (с  учетом статистических сведений 
<>тносительно весов и габаритов двухконтурных двигателей (без фор
сажа ) , при ограничении температуры перед турбиной величиной 
1 300-;-1 400° К и значениях rJк = 0,85, rJт = 0,95, а также с учетом 
возможных потерь в диффузоре, камере сгорания и .сопле) ,  пока
зывают, что даже если ТJ2 = 1 ,О (рис. 1 .57,а) , то Rmax переходит в область 
п� 6,0 (К= 1 0 )  и п � 475 ( К = 6) при существенном снижении R.. Если 
же принять '1')2 = 0,7, то выигрыш от двухконтурности составляет лишь 5 % 
при n � 2,0 (рис. 1 .57, б) . 

Приведенный пример отчасти объясняет естественную эволюцию 
оптимальных параметров двухконтурных двигателей. Преимущества 
двухконтурных систем по данным термодинамического р асчета сохраня
ется до очень больших скоростей полета (см. рис. 1 .57) . Рассмотрение 
же эффективных параметров значительно сужает эту область по скоро
стям полета. Оптимальные значения n существенно понижаются по 
сравнению с данными термодинамического р асчета даже с учетом з а 
висимости rJ2 = f (n) . Ранее было показано, что в предположении неза
висимости коэффициентов 'r)2 ,  'rJ I  и rJe от n оптимальное значение n р авно 
оесконечности. 
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По данным рис. 1 .57 можно сделать заключение, что обл асть приме
нения двухконтурных двигателей с принятыми исходными данными бу
дет соответствовать Мн � 1 ,5-:-2 ,0 . 

.Конечно, можно предположить и предвидеть некоторое увеличение 
Мн при форсировании двухконтурных двигателей.  Однако и в этом слу
чае преимущества будет за одноконтурными двигателями.  

«Термодинамический» предел преимущества двухконтурного двига
теля с форсированием был приведен на  рис.  1 .56. Ес.'Iи  же учесть эффек
тивные параметры, то этот предел по скорости полета будет, очевидно, 
еще ниже. Сказанное объясняет, почему для малых скоростей полета 

(::� 
1,5  

(�:lф 1,'1 1,2 
1,3 

1,1  
1,2  

,, 1,0 

0,9 z '1 (j 8 о 2 IJ 6 8 11. l.l) DJ 
Рнс .  1 .57. Эффективные характеристики двухконт.ншых систем при Мн = ! ,5 ; H= l l tcлt : 

а-Т)=l .О: б-Т) -0,7 

и вертикального старта применяются двухконтурные системы с винта
ми больших диаметров (вертолета) .  Сохранение существенных преиму
ществ двухконтурнести с большими значениями n на умеренных скоро
стях полета приводит к широкому использованию ТВР Д, которые по 
мере уве.'Iичения .М11 превращаются в двухконтурные двигатели без 
открытых винтов с относительно малыми значениями n. Применение
таких двигателей ( при отсутствии форсажных камер и огр аничения тем
пературы перед турбиной) можно ожидать до Мн � 2,0, затем наступает
область одноконтурных двигателей с форсажной камерой. Причина это
го была показана р анее (см .  § 3) и подтверждается данными рис. 1 .58, 
на котором изображены К:ПД различных двигателей и из которого 
видно, что эффективный К:ПД ТРД (температура перед турбиной 
ограничена - Тосг = Тот < 1 400° К:) в области М:в'=3----;--4 падает до, 
нуля. 

Из рис. 1 .58 можно сделать заключение о преимуществе прямоточ
ного д1Виrате.1я перед ТР Дф начиная с Мн=3,0----;--3 ,2 .  Действительно, на  
рис. 1 .  58  изображены значения эффективных К:Пд ТР Дф и ПВР Д при 
одинаковом количестве подведенного тепла .  Точка А характеризует М11, 
начиная с которого наступает «термодинамическое» преимущества 
ПВРД. Учитывая, что при этом значении .Мн ПВРД имеет меньший вес, 
мы должны прийти к выводу, что в точке А ПВР Д имеет преимущества 
по эффективным характеристикам, которое будет проявляться все силь-
нее с увеличением l\ilн. 

Причины вырождения турбокомпрессора ясны .  
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При увеличении скорости полета выр астает температура тормо
жения. 

Если при этом ограничена температура перед турбиной Тосг. то тем
пер атура за компрессором приближается к Тосг. в результате снижает
ся т. 

В итоге наступает момент, когда при пекотором значении Мн срав
нивается Пои и Пот ( рис. 1 .59 ) .  С этого момента (Мн �З) характеристики 
ТР Дф начинают уступать ПВР Д как по «термодинамическим»,  так и по 
эффективным характеристикам, что объясняется в первую очередь мень
шим удельным весом СПВ Р Д и большей лобовой тягой, начиная с W н. 
-соответствующей условию Пон=Пот · 

Рис. 1 .58. Характер измене
ния ТJ t и ТJе ДJIЯ р азличных 
типов ВР Д по полетному 

ЧИСJ1У Мн 

r- ,  Тн =Ztб ° K  ' ' 

\"' -
"'-.. ' Пот 

i Пок 
о г J 

Р ис. 1 .59. I< вопросу о вырож
дении Т} р бокомпрессор а с уве

личением скорости полета 

Такое положение приводит к целесообразности применения СПВР Д 
на больших скоростях полета. 

Конечно, не.льзя думать, что преимущества (при некоторых усло
виях полета)  того или иного двигателя по одному, хотя и важному, па
раметру достаточно для однозначного решения о целесообразности его 
применения. Большу1ю роль играет обычно простота конструкции, на
дежность ,стендовой отработки двигателя на  основных режимах его р а
боты в требуемом диапазоне высот и чисел Мн, стоимость двигателя и т. д. 

Оценивая эти обстоятельства, можно считать, что СПВР Д на уме
ренных сверхзвуковых скоростях (Мн = 2,0+5,0) может с успехом при
меняться в качестве основного двигателя для разгонных и маршевых ле
тательных аппаратов. 

Примеры практического использования С П В Р  Д как за  рубежом, так 
и в нашей стране подтверждают высказанное мнение. 

Недостатки СПВР Д, связанные с неудовлетворительными тяговыми 
характеристиками на  малых значениях i'V\.н ( включая условия старта ) , 
привели к идее создания комбинированных ДУ. 

К. таким ДУ, в ч астности, относится ракетно-прямоточный двигатель 
на жидком или твердом топливах, который в единой двигательной уста
новке, простой по схеме и вполне удовлетворительной по весовым и га
баритным данным, дает возможность испо�ьзовать преимущества ракет
ных двигателей в условиях старта и малых значений Мн, т. е .  в тех усло
виях полета, где СПВР Д обл адают плохими качествами. 

К.роме того, следует отметить, что РПД дает возможность полета на 
высотах, превышающих возможности ВР  Д. 
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Проведенный выше тер модинамический анализ различных схем В Р  Д 
достаточно убедительно, на наш взгляд, показывает, что воздушно-ре
активный двигатель больших скоростей полета - - это СПВР Д ( ГПВР Д) . 
Разгон СПВРД до скоростей полета, при которых он будет эффективно 
работать, может быть проведен ракетными двигателями.  Удобство ком
поновки и возможность непрерывного перехода с режима р аботы ракет
ного двигателя на прямоточный режим (увеличение коэффициента эжек
ции n) делает целесообразным комбинацию РкД и ПВРД в схеме 
РПД. 

Перейдем теперь к детальному р ассмотрению ра боты двух этих ти
пов двигателей : ПВР Д и РПД. 



Г л а в а  11  

Камера сгорания 

Камера сгорания - один из самых ответственных элементов двига
"Теля. 

ВР Д явдяются тепловыми машинами, основой р абочего процесса ко-
1'орых служит повышение температуры рабочего тела. В современных 
двигателях увеличение температуры рабочего тела осуществляется за 
счет сгорания топлива в камерах сгорания. 

Элементы камеры сгор ания подвергаются действию высоких темпе
ратур ,  которые в зоне сгорания могут достигать значений, превышаю
щих 2000-;...2500° К, что наряду с необходимостью выполнения ряда дру
гих требований делает создание камер сгорания, обладающих приемле
мыми эксплуатационными характеристиками, с.rюжной з адачей. 

В этой главе основное внимание будет уделено термагазодинамике 
подвода тепла к движущемуся потоку газа необходимой для ана,лиза па
.раметров двигателя, и особенностям его р аботы на р азличных режимах. 
Камера сгор ания РПД как составная часть эжектора будет р ассмотрена 
в гл. v. 

§ 1.  О С Н О В Н Ы Е Т Р ЕБОВАН ИЯ, П РЕДЪЯ ВЛЯ ЕJ\1\Ы Е  
К КАМЕ РАМ СГОРАН ИЯ 

К камерам  сгорания ВРД предъявляются следуюшие основные тре
-бования: 

1 .  Камер а сгорания должна обеспечивать высокую полноту сгора
ния на основных режимах р аботы двигателя. 

Это требование диктуется желанием иметь возможно более эконо
мичный двигатель.  Очевидно, что экономичность двигателя (удельный 
расход топлива) при прочих р авных условиях прямо пропорциональна 
коэффициенту полноты сгорания. . 

Кроме того, значительная неполнота горения может привести к дого
ранию в выходящей струе и местному повышению температуры газа .  

Если это непредвиденное повышение температуры произойдет oкo
JI O  поверхности, которая не предохранена (например, охлаждением)  от 
воздействия высоких темпер атур,  то она может прогореть или сильно 
деформироваться. 

Полнота сгорания обычно оценивается коЭффициентом полноты 
сгорания, представляющим собой отношение 

m _ Qде йств тег - • Qтеор 
где Qдейств - действительно выделившееся в камере тепло;  

( 2 . 1 )  

Qтеор - тепло, которое выделилось б ы  при полном сгорании топ
лива.  

9 1  



З ависимости <рсг от изменения параметров воздуха,  поступающего 
в камеру ( Т  ох, W х и Рх) ,  и коэффициента избытка воздуха а являются 
важнейшими характеристиками камеры сгор ания. В даш,:нейшем зависи
мости <rcг = f (Tox, Wx, Рх) и <rcг = f (a ) будем называть полнотными ха
рактеристиками камеры. 2 . Очевидно, что процесс горения в камере должен быть устойчи
вым при любых возможных режимах р аботы двигатеJIЯ .  Камера не 
должна гаснуть при переходе с режима  н а  режим. 

Требуемые рабочие режимы двигателя определяются обычно типом 
летательного аппарата, на  котором устанавливается двигатель и могут 
быть весьма различными. 

Для нас здесь важно, что камера сгор ания должна работать в оп
ределенных пределах изменения коэффициента избытка воздуха при 
едвавременном изменении давления, темпер атуры и скорости в началР 
камеры. 

Любая камера сгорания имеет некоторую р абочую зону по а. Всег
да р абочее значение а для собственно камеры лежит в пределах CXmin< 
< a < amax· Если a> amax или a < amin , то горение прекращается или,  как 
говорят, наступает бедный (а> amax ) или богатый срыв (а < amin) . 

З ависимости amin и amax от Wcp и параметров воздуха,  поступаю
щего в камеру, будем называть срывными ха рактеристиками камеры . 

После  сказанного можно сформулировать требование :  срыввые ха· 
р актеристики камеры сгорания должны позволить осуществить все тре
буемые по условиям эксплуатации режимы двигателя с точки зрения 
устойчивости горения. 

Срыввые характеристики, так же как и полнот:ные , относятся к ос
новным характеристикам камер с горания.  

3. Трение газа о поверхности,  местные срывы в потоке с обр азова
нием вихрей при обтекании элементов камеры приводят к тому , что пол
ное давление в конце камеры сгор ания становится меньше, чем полное 
давление в ее начале.  Потери полного давления , зависящие от указан
ных выше причин,  назовем гидравлическими потерями.  Гидравлические 
потери з ависят от устройства камеры сгор ания и от скорости протека
ния воздуха (�аз а ) . 

Очевидно, общим требованием должно быть требование м и нималь
ных гидр авлических сопротивлений камеры без ухудшения ее основных 
характеристик. 

Следует здесь же отметить, что требование минимальных гидрав
л ических сопротивлений камеры имеет особое значение в случае отно
сительно больших значений скорости газа в камере, особенно при м а
лых относительных подогревах и малых р асполагаемых степенях р ас
ширения (дозвуковые ПВР Д) . 

Гидравлическое «качество» камеры сгорания обычно оценивается 
гидравлическим коэффициентом S.-", равны м :  

� = 2 Pox - POcr 
х 2 ' 

QxWx 
(2 . 2) 

где Рох и Росг - полные давле ния в начале и конце камеры сгорания 
соответственно при " холодных "  продувках ; 

QW2 • • • __ х_ - среднии Скоростнои напор , определенныи в каком-ли-
2 

бо характерном сечении камеры сгоранця. 
Удобство использования коэффициента sx для оценки гидравличе

ских сопротивлений состоит в том, что sx в широком диапазоне значений 
Q w2 � изменяется мало. Будучи как и все аэродинамические коэффи-

2 
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Циенты при больших числах Re постоянным, он поэтому действительно 
характеризует «rидраВJlИКУ» камеры сгорания * .  

4.  Очевидным и одновременно важным требованием является тре
бование надежного запуска камеры в любых эксплуатационных усло
виях, в том числе и на большой высоте полета .  Пусковые свойства ка
меры, очевидно, являются весьма  важной ее характеристикой. 

5 .  Камера сгорания ПВР Д должна обладать нужным ресурсом или 
другими словами:  камера сгор ания должна безотказно р аботать в те
чение векоторого специально заранее установленного промежутка вре
мени (ресурса) . 

Ресурс определяется в основном требованиями, предъявляемыми к 
двигателю со стороны летательного аппарата .  Так, в з ависимости от на
значения летательного аппарата ресурс камер может быть установлен 
от нескольких минут (зенитная ракета и т. д. ) до сотен часов (самолет 
многокр атного действия ) .  

6. Камеры сгорания должны иметь минимальные поперечные и до
левые размеры. 

В ПВР Д с дозвуковыми скоростями в камере, как правило, попе
речные размеры двигателя определяются размером камеры сгорания. 

Очевидно, чем больше мидель двигателя, тем больше трудностей 
возникает при установке его на самолет, тем больше вес двигателя. 

Кроме того, при большой скорости полета (Мн> 1 ,0 )  сильно возра
стает внешнее сопротивление летательного аппарата ,  которое пропор
ционально площади миделя. 

Длину камеры сгорания ПВР Д желательно иметь также возможно 
:меньшую, так как при этом уменьшается вес и занимаемый камерой 
объем.  

Можно указать еще несколько требований, например,  к р авномер
ности полей скорости и температуры на  выходе из камеры и т. д. 

Трудность практического осуществления указанных выше требова
ний усугубляется тем,  что часто мероприятия, с.'!ужащие для выполне
ния одного из требований, противоречат мероприятиям,  обеспечиваю
щим выполнение других требований. 

Так, например, дл я достижения высокой полноты поJrезно увели
чить гидравлическое сопротивление ка меры сгорания и ее поперечные 
и долевые р азмеры. Улучшить срывные характеристики камеры можно 
уменьшением скорости потока в камере и р азвитием стабилизаторов, 
т. е .  опять за  счет увеличения поперечных размеров и сопротивления 
и т. д. 

§ 2.  ГИДРОД И НАМ И КА П РОЦЕССА ПОДВОДА ТЕПЛА 

Процессы, происходящие в прямоточных ка мерах сгорания, слож
ны и изучены недостаточно, чтобы описать их матем атически строго. 
Даже в одномерной постановке задачи удается рассчитать параметры 
движущегося подогреваемого газа только для ряда частных случаев 
теплоподвода и формы камеры сгорания. Однако эти частные случаи 
являются важными в практике двигатеJ1естроения, и мы на них ниже 
подробно остановимся. Рассмотрим  гидродинамику прямоточных камер 
сгорания в трех типичных для р аботы ПВР Д, РПД и ГПВР Д случаях: 

1 .  Процесс подвода тепла в цилиндрической камере (F = const) 
( рис. 2 . 1 ,  а) . 

2 .  Процесс подвода тепJrа  в камере с постоянным статическим дав
лением (p = coпst) ( рис. 2 . 1 ,  6) . 

u ( !!.р ) * ех является, по сущ еству, критерием подобия Эилера Eu = 
!.;W2 • 
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3. Процесс подвода тепла при постоянном числе .М потока или при 
постоянной величине комплекса k.М2 (kM2= const) . 

Первый случай является весьма распространенным и характерным 
для камер сгорания ПВР Д и РПД. Второй и третий случаи подвода 
тепла встречаются в основном в ГПВР Д, где при теплоподводе в цилин-

х cr 

5) 
Рис. 2. 1 .  Г азодинамические схемы пря моточных ка мер сгорания: 

а-подвод тепла при F=const ; б-подвод тепла при p = const или 1CM2=const 

дрической камере очень быстро может наступить кризис течения и даль
нейший подвод тепла к потоку возможен только в расширяющейся 
камере. 

П РОЦЕСС ПОДВОДА ТЕ ПЛА П Р И  F = coпst 
В камере постоянного сечения газ при подогреве разгоняется, ско

рость его увеличивается, статическое давление падает. 
За основной параметр газового потока, по изменению которого бу-

дем определять изменение всех других параметров, примем др - от-
Р 

носительвое изменение статического давления .  Выбор этого параметр а 
как основной величины, характеризующей процесс, не случаен. Стати
ческое давление может быть сравнительно просто измерено, падение 
статического давления, связанное с подогревом газа,  часто определяет 
необходимые условия эксперимента.  Таким образом, выбор статическо
го давления как основной величины, характеризующей процесс, прак
тически вполне оправдывается. 

Для определения параметров газа после подогрева используем :  
1 .  Уравнение неразрывности в виде 

w 
- = COПst , 

v 
(2. 3) 

т 
где const = Wv = / = m1 - массовый расход на единицу площади. 

2. Уравнение количества движения 

3. Уравнение состояния 

pv = RT. 

4. Уравнение первого начала термодинамики 

dQ = cpdT - vdp. 

(2. 4) 

(2.5) 

(2.6 )  

Определим падение статического давления в зависимости от  началь
ных параметров потока газа  и подведенного тепла.  Для решения этой 
задачи надо в уравнении первого начал а термодинамики Т и v выра
зить через р. 
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Дифференцируя уравнение состояния, можно написать 

RdT = pdv + vdp, 
откуда 

dT = pdv +  vdp • 
R 

Подставляя вместо dT полученное выражение в уравнение (2 .6) , 
получим 

Q Ср Cv d =- pdv + - vdp. R R 
Согласно выражению (2 .3)  можно написать W2 = (vm1) . Подставляя 

в уравнение (2 .4) вместо W2 величину (m1v ) 2, получим 

(m1v)2 
- vdp = d --2 

или - dp = mJdv. 
1 1 - dV =-2 dp И V - Vx = -2 (рх - р) · 

т1 т1 
Отсюда 

Подставляя в уравнение (2 .6)  вместо dv и v их значения, 
иметь 

dQ =- -2 Px + vx dp - -2 pdp. Cv ( 1 
) 

(ер + Cv) 1 
R т1 . R m1 

будем 

(2 .  7) 

Обозначая коэффициенты при dp и pdp через А и В ,соответственно, 
интегрируя (2. 7)  в пределах от нуля до Q и от Рх до р, получим 

р2 - р2 
Q = (P- Px) - B  х · 2 

Обозначая Рх - р через д.р, можно написать следующее квадрат-
ное уравнение: 

решение которого относительно др дает 

(2 .  8) 

З нак « + » соответствует сверхзвуковым скоростям на  входе в каме
ру, знак «-» - дозвуковым скоростям .  

Выразим коэффициенты А и В в удобном для решения задачи виде. 
Считая k и Cv постоянными, преобразуем выражение 

� ( �} Px +
vx) 

и получим 

A = Cv ( l +kM; ) Тх 

kM;_ Рх 

Для В соответственно будем иметь 

(k + 1 )  Тх в = с  v -'---'---'-
kM; р;_ 
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Если принимать k и Cv переменными, то выражения для А и 
будут: 

А= Cv ер ( 1 + kxM;.) TxRx ; Rep kxM� Рх 

в = 
Cv ер (kcp + 1 ) _1_ TxRx ...__ (k . + 1 )_1_ Тх 2 2 .-...- Cv ер ер 2 2 • 

Rep kxMx Рх kxMx Рх 
Подставляя полученные выр ажения для А и В в уравнение (2.8) Iqi 

производя некоторые элементарные преобразования, получим оконча 
тельные выражения для величины относительного изменения статиче-- l:..p ского давления !:J.p=-- :  

Рх 
а )  k и Cv постоянные 

!:J.p=-k- ( I  -М�) + (2 . 9) 
k + 1 -

± -.  /[ _k_ ( I - M�) �2- 2 �м� ( 1 +k- 1 м;) _Q_ ;  v k + 1 k + 1 2 с рТ ох 
б) k и С11 переменные 

flp kep ( 1 -� м�) + 
kep + 1 kcp - (2. 1 0) 

± -. /[�(1 -� м;) j
'2 - 2 _5_(kep - 1 ) м; ( 1 + kx - 1 

V kep + 1 kcp kx - 1 kep + 1 2 M2 ) _Q_ х • 
СхрТох 

Очевидно, статическое давление Рсг после подогрева определяется 
из соотношения 

( 2 .  1 1 ) 

Из формулы (2. 1 0 )  следует, что при дозвуковых и сверхзвуковых 
скоростях потока на  входе в камеру процесс подвода тепл а приводит 
к прямо противоположным эффектам. В том случае, когда Мх < 1,0, при 
увеличении подогрева увеличивается и !1р, а Pcr соответственно умень
шается. Падение статического давления 11р достигает своего наиболь
шего значения, когда подкоренное выражение становится р авным нулю. 

В этом случае 

при kx =l= kcг· 

- k ( 2 )  
!:J. Pmax =-- 1 - Мх k + l  

kep ( 1 - kx М2х) !:J. Pmax = ---kep + 1 kep 1 

( 2 . 12) 
(2 .  13)  

При сверхзвуковых скоростях в начале теплоподвода (М.х > 1 ,0 )  ве
личина tJ..p, оставаясь отрицательной, возрастает с ростом подогрева, 
т. е. при Mx> l ,O статическое давление в потоке по мере теплоподвода 
растет. 

Как следует из соотношений (2. 12 ) , (2 . 1 3 ) ,  максимальное увеличе
ние статического давл�ния составляет 
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(..!!_) = 1 +-k - (М�- 1 )  при kx =keг = k; Рх шах k + 1 
J!._ = l + kep 

( kx М2х - 1 ) k ...J- k при х т e r ·  Рх kcp + 1 kep 

(2 .  14) 
( 2. 15) 



t', Найдем скоростные и температурные характеристики потока после 
·-одогрева : Wcr и Mcr. Tcr и Tocr· 

Из уравнения количества движения для случая F- coпst имеем 
,Jx - Pcr = PxWx ( Wcr- Wx) ,  откуда непосредственно следует соотношение 

чли окончательно 

(2. 16) 

Зная W cr. легко определить и Т cr· Действительно, из уравнения 
расхода имеем 

откуда, считая RcrA:S Rx. 

Тег Рсг W сг -- = -- -- , 
Тх Рх W х 

или окончательно 

Скорость W cr и температура Т cr определяют число Mcr: 

2 w�г Мсг =
---kсгRсгТсг 

Если принять kx = kcr = k, то 

t:..p 1 2 2 k----мг + М

с

г = Мх х 

х 

1 - Ар 

(2. 17) 

(2. 18) 

(2. 1 9) 

В заключение найдем полное давление и полную температуру в по
ток после подогрева. 

Из связи 

можно написать 

3222 

k 
( k - 1 )k-1 

Ро
=

Р 1 +-- М2 
2 � 

kсг 

( 
kсг - 1 2 )kcr-1 1 + _;:::_2 __ Мсг Росг = Рсг ---------'----

Рох 
Р

х kx 
( kx - 1 2 ) kx-1 1 + -2- Мх 
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Полагая kx = kcг = k  и обозначая � через a-r: , получим 
Рох 

[ . 
г ]"�1 р + 1 k - 1  kM2 

1 + -2- м; х 
Росг = O� = ( l - Ap ) 1 - !J.p 
Рох -"-[ k - 1 2 111-1 1 + -2- Мх 

1 k м2 + 1 kсг - kx 2 х х 

( 2 . 20) 

[ 
--!J.-p��--] ";:1 1 + 2 k Мх 

Росг = О� = ( 1 - А Р) .....::::... _____ с_г ___ 1 __ !J.�р-==---- • (2 .  2 1 )  
Рох 11х 

( k.x - 1 2 1 "х-1 
1 + -2- Мх 

Как следует из физических соображений и непосредственно из вы
ражений (2.20) , (2 .2 1 ) ,  наибольшее снижение полиого давления (а1: = 
= а1: mm) для данного значения Мх получится при дp =dfimax, т. е. при 
наибольшем подогреве, определенном из условия равенства нулю под
коренных величин в уравнениях (2.8) или (2 .9) . 

Величину a-r: m!n легко определить, подставляя в выражения (2.20) 
и (2 .2 1 )  значение дfiшах. взятое из выр ажений (2 . 1 2 )  и (2 . 1 3 ) .  Произ
ведя подстановку ,  после простых ареобразований получим 

и a� mtn = 

при kx =l=kcг· 

k 

a� mtn = _____о:,_ (-
k +

2 
1 )"-1 1 + kM� 

k + 1 1 + k_-_1 м2 
2 х 

( kсг - 1 kcp 
1 + kxM� 1 + 2 kсг 
kcp + 1 k.x - 1  2 

\ 1 + -2- М.х 

(2. 22) 

(2 . 23) 

Полная температура определится по очевидному соотношению 
дio = Q, 
откуда 

Тосг = Q + 1 , Тох C[J_ cpTox 
(2 . 24) 

где Ср ер - среднее значение теплоемкости в интерваJiе температур 
Тосг - Т ох· 

П О НЯТИ Е  ОТНОСИТЕЛ ЬНО ГО П Р ЕДЕЛ Ь Н О ГО П ОДО ГР ЕВА 

Из выражений (2 .9)  и (2 . 1 0) следует, что относительное падение 
статического давления Др не может быть сколь угодно большим. Име
ется вполне определенное значение Qmax. которое при заданных началь
ных характеристиках потока является предельным.  Большее количество 
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тепл а, чем Qmax. сообщить потоку без уменьшения числа Мх или увели
чения Т ох при данном Мх невозможно. 

Максимальные значения относительного подогрева (-Q-) и со-
- �� 

ответственно fj.Pmax находятся из условия равенства нулю подкоренных 
выражений в уравнениях (2.9) и (2. 1 0 ) . Так, при kx = kcr= k м аксималь
ный относительный подогрев будет 

при 

Q 
{ l - M2 )2 

( 'pl'ox ),.n � 2 (k + l ) M� ( � ) 2
1 
м�) 

kx :f: kcr 
( 1 - :х м� у 

( Q ) 
ер 

срТох rnax=2 (.!k)2 (' k�P - 1 ) м� (1 + kх - 1
м�) · 

kcp kx- 1 2 

(2 .  25) 

(2. 26) 

Наибольшее па,дение статического давления !J.Pmax определено вы
ражениями (2. 1 2 )  и (2 . 1 3) : 

1 )  kx = kcr 

- kcp ' kx ) APrnax= kcp + 1 l l - kcp М� • 
Из подученных выражений видно, что при М,х�=1 количество тепла 

( Q )  и перепад давлений (/J.p) будут равняться нулю (при Q =O, kcp= 
= kx) . Таким образом, поток газа может двигаться в цилиндрической 
трубе со скоростью звука (1'\1 = 1 )  л ишь при отсутствии подвода тепла .  

Физически полученные результаты можно объяснить следующим 
образом : при подводе теп.тr а  к движущемуся газу при F = const nлот
ность газа по мере увеличения температуры падает. 

Падение плотности газа при F = coвst должно сопровождаться ро
стом скорости или падением р асхода. Для того чтобы начальные па
раметры и р асход газа оставались неизменными, необходимо обеспе
чить соответствующее падение статического давления по длине камеры, 
которое и явится непосредственной причиной увеличения скорости. 

По мере дальнейшегЬ повышения температуры и понижения статиче
ского давления увеличивается удельный объем газа .  Увеличение удель
ного объема может стать настолько большим, что окажется невозмож
ным пропустить через камеру с F = const з аданный р асход газа с на
чальным давлением Рх· Это_т момент наступает, когда в канале постоян
ного сечения достигается скорость звука или скорость, близкая к ско
рости звука (при k :F const) . Приближение скорости потока к скорости 
звука характеризуется весьма сильным падением статического давления. 

Нетрудно убедиться в том,  что максимальный относительный подо
грев, не влияющий на начальные параметры газа, ограничен достижени
ем потоком газа скорости звука. Действительно, подставив в выражение 
для Mcr max значение l:!t.Pmax из (2 . 1 2) ,  будем иметь 

4* 

_k _ ( l - M2 ) k + 1 х 

2 + 1 
2 М2 kMx Mcr max= z ____ ..:;:_ ____ = l . 

1 --k - ( 1 - М2 ) k + l  х 
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В случае kx=Fkcr максимальный подогрев не вполне точно соответ
ствует скорости звука. Подставовка ilPmar. из уравнения (2. 1 3) в (2. 1 8) 
дает 

откуда 

kcp ( 1 - _k_x м2 ) kcp + 1 kcp х + 1 
2 2 kxM; k Mcr max =Мх _____ ..::_ _____ _ х_ , kcp ( kx 2 ) kсг 1 - 1 - - м kcp + 1 kcp х 

2 kcp Mcr max= - < 1 ,  kсг 

(2 . 27} 

Таким образом, строго говоря, в реальных условиях (поскольку при 
подогреве всегда k=t= const) в цилиндрической трубе нельзя получить 
звуковую скорость. Причем при обычных пределах изменения k эта ско
рость будет близкой к звуковой. 

0, 7  
О, б 
0, 5  
0,11 
0,3 
о. г 
0, 1  

1 
1 

1/ 

/ ' 
1 
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_.....v 
/v 

v 

О 2 '1 б 1J M :r;  
rf; 

(cp�oxLax 
!б 
1'1 
12 
10 
8 
о 

2 

\ 

1 
! 

' 
i\ r 

� 
о 0.2 о." о,б ав м" 

a ·l 

Рис. 2.2. Величины максимальпого предельного подогре
ва (Q/cpToж) max  в цилиндрической камере в зависимо

сти от числа М., на в х оде :  ' 

а - Мх < 1 , 0; 6 - Мх > 1 , 0  

Дальнейший подогрев, не влияющий на начальные параметры га
за, возможен только в расширяющемся канале, при этом скорость по
тока, естественно, может и превзойти скорость звука. 
-

На рис. 2.2 показавы численные значения максимального относи-

тельного подогрева (_!L) в зависимости от начального числа 
cpl'ox mar. 

Мх потока, определенные по выражению (2.25) при k = 1 .4 и Ср = = 0,24 кка.л/кг. 
Как видно из рис. 2.2, а, максимально возможные подогревы при 

малых числах Мх очень велики ; так, при Мх=0, 1 ,  что соответствует каме-

рам ВР Д, (__9__) > 20. 
СрТох max 

Если при Мх < 1 ,О есть возможность создать в потоке как угоди<> 
большой подогрев, уменьшая число Мх на входе, то при Мх> 1 ,О суще-
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ствует абсолютный предел теплоподвода, соответствующий Мх =оо. 
В соответствии с формулой (2.25) он равен: 

(_Q_) = l im 
( 1 - м;)2 

СрТох max Mx-+oo 2 (k + 1 ) M; ( 1 + k 
2 1 м; ) 

При k = 1 ,4 (-Q-) = 1 ,04 ИJIИ Тосг = 2 ,04. 
СрТох max Тох 

(k + 1 )  (k - 1 )  

Из рис. 2 .2, б видно, что цилиндрическая камера при  сверхзвуко
вых скоростях на входе допускает весьма малые относительные подо
гревы. 1 � !  

Следует иметь в виду, что часто нельзя достигнуть максимального 
подогрева в реальных условиях. Так, например, если газ подогревает
ся в результате химической реакции, то тепло, которое может быть при 
этом выделено, определяется в основном теплотворностью горючей 
смеси. 

Количество тепла, которое может выделиться при сгорании в возду
хе, например , бензина, не превосходит 660 ккал на каждый килограмм 
горючей смеси. 

Если считать температуру перед сгоранием равной 500° К, то топ
ливо-воздушная смесь сможет обеспечить относительный подогрев, 
в лучшем случае примерно р авный 5,5. На рис. 2.2, а ясно видно, что 
при Тх � 500° К и 1Vlx< 0, 1 8  при сжигании углеводородных топлив мы не 

сможем получить предельного подогрева, ибо (-Q-) > 5,5. Н аоборот, 
срТох 

при Мх> 0, 1 8  в канале постоянного сечения мы не сумеем реализовать 
весь подогрев, который можно было бы получить з а  счет сгор ания топ-

Jшва, так как (_я_) < 5 ,5 . 
СрТох max 

Таким образом, всегда имеются две области, в одной из которых 
осуществить предельный подогрев практически невозможно из-за недо
С1 а точного выделения тепла при сгор ании, а во второй области невоз
можно сообщить газу все тепло,  способное выде.тшться в результате хи
мической реакции, не влияя на  начальные _1;1араметры потока. 

ИЗМЕН ЕН И Е СТАТИЧ ЕСКО ГО ДАВЛ ЕН И.Я 

Течение с подогревом в канале F = const при Мх < 1 ,0 сопровождает
ся р азгоном газа и соответствующим падением статического давления. 
Поэтому необходимо сопоставлять перепад давления Ар, получающий
ся от подогрева, с тем D.ррасп, которое можно обеспечить внешними ус
ловиями, например экспериментальной установкой. Очевидно, что тре
буется соблюдение условия 

D.. p < D.. Ppacn • 

На рис. 2 .3 изобр ажена зависимость 

( Рсг ) . = 1 - D.. Pmax = f (Mx) , . Рх mш 

рассчитанная по выражению (2 . 1 1 ) .  Обращает па себя внимание весьма 
существенное изменение статического давления в о.бласти практически 
интересных значений Мх (Мх<О,З) , где отношение ( Рсг ) < 0,5 . Рх mln 

Следовательно, давление перед подогревом должно быть, по край -
ней мере, в два р аза  больше, чем в конце подвода тепла. Только при 
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соблюдении этого условия может быть осуществлен ма i<симальный под
вод тепл а.  Так, если выхлоп из канал а, в котором повышается темпе
р атура газа,  происходит непосредственно в атмосферу без каких-либо 
устройств в конце канал а  ( имеется в виду диффузор или эжектор)  и 
давление Ох меньше 2 ата, то при Мх< О,З осущесгвить критический 

подогрев невозможно. Попытка сдел ать это (Pcr\ = I -!J[i P::c /m n m tl x  .� 

приведет пр актически к тому, что начиная 
с некоторой величины подачи топлив а тече
ние перестроится : либо уменьшится ско
рость (число Мх) , если это позволяет уста
новка,  либо возникнут неустойчивые пуль
сационные режимы, оп асные для работы 
установки . Очевидно, что как в одном, так 
и в другом случае исходные условия н ару
шаются. 

1,0 
0,9 
l/д 
0, 7  
О, б 
q5 
0,'1 1-

k = f, 'l  

� 1-"" 

v 
/_ 

v 
v 

' 

о о. г 0.'1 0,6 0,8 M:J( 

Риr.. 2 . 3 .  Изменение статиче-

Сдел анные замечания относятся не 
только к критическому подогреву, а имеют 
общее значение. При любом подогреве дви
жущегося газа  нужно следить за  тем , 
чтобы установка в uелом обеспечив ала не
обходимый для данного подогрев а перепад 

ского давления в дозвуко
вой камере f = const при предельном подогреве 

давления .  
Полное давление в потоке при заданных зна чениях Мх и 

должно удовлетворять неравенству 
k 

...._ Pcr ( l ..L k - 1  2
J

k-1 
Ро.х -::7 t М l - !J.p 2 .х . 

или в безразмерной форме 
k 

1 + -- М ( k - 1 2 )k-1 

Ро.х ?:- 2 .х 
Pcr ( 1 - !J.p) 

(2 . 28) 

(2 . 29) 

где 11р - относительное падение статического давления, соответствую

щее данному подогреву (-Q-) и Мх, определяется по фор
срТо.х 

мулам (2 .9) или (2 . 1 0) ; 
Рсг - статическое давление среды, куда производится выхлоп (дав

ление на  входе в турбину ;  если выхлоп производится непо
средственно в атмосферу, то Рсг есть давление атмосферы ;  
если в конце канала стоит эжектор, то  Pcr - давление в ка
мере эжектора) . 

Формулы (2 .28) и (2 .29 ) являются математическим выражением 
необходимого условия осуществления процесса подогрева в канале по
стоянного сечения . 

В практической р аботе всегда следует это учитывать и не пытать
ся сжигать много топлива в камерах сгорания с F = const, форсирован
ных по Мх. при давлении, мало отличающемся от давJ1ения среды, ку
да производится выхлоп. 

Характер изменения статического давления в зависимости от чис
ла  М на входе в сверхзвуковую цилиндрическую камеру и относитель-

ного теплоподвода _Q_ иллюстрирует рис.  2 .4 .  Как. видно, статиче-
срТах 

ское давление по мере роста теплоподвода возрастает и рост р тем су
щественней, чем выше число М в начале теплоподвода. Граничная 
кривая слева соответствует предельному теплоподводу. Рост давления 
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и стати;еской температуры приводит к уменьшению числа М в сверх
звукоnои камере сгорания. 

На  рис.  2 .5  приводится зависимость числа  М в конце теплоподвода 
от начального значения М. Точки пересечения линий O = const с осью х 

Pcr 
Рж ���-4--��� 
'10 1---+-----+--1--+--+--+ 

.ш 1----1---1--1----t-------t--

20 1---+------+--1---+----

о to,iJ м_. 

Рис. 2.4. Изменение статического давле
ния в сверхзвуковой камере сгор ания при 

р азличных подогрен ах 

Р ис. 2.5.  З авношость чпс,1а 1\i,: г  в конце теплоподвода в сверхзвуковой ци.1индр и
ческой камере сгор ания от н ачального 

значения Мх 

дают значения чисел М на входе в камеру, при которых данный тепло
подвод приводит к кризису течения. Эти же значения Nl можно получить 
из графиков рис.  2 .4  и 2.8 .  

ХАРАI(ТЕР ИЗJ\\ Е Н Е И И Я Т ЕРJ\\ОД И НАJ\\ И Ч ЕСI(О й Т ЕМП ЕРАТУР Ы  

Из выражения (2 . 1 7) для определения термодинамической темпе
р атуры видно, что температура  

связана с падением статического давлени5;1 при Мх < 1 ,0 двояким обра-2 -
зом.  Очевидно, что при kxlvlx < 1 ,О и малых др преимущественное влия-
ние имеет второй множитель выражения, т. е .  с увеличением др величи
на Тег также увеличивается. По мере увеличения Др все большее влия
ние должен оказывать первый множитель, т. е. с увеличением др тер
модинамическая температура Тег ( не темпер ат-у ра  торможения ) может 
даже падать, несмотря на продолжающийся подвод тепла .  Если значе-
ние др, при котором начинается уменьшение Тег. меньше, чем дРmах. 
то это будет означать, что падение темпер атурь; может иметь место в 
реальном процессе. 

Определим значение дрт ,  при котором Т сг достигает своего макси-

мума .  Беря производную от Тег по t.p, получим 
Тх 
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Приравнивая значение производной нулю, будем иметь 

Считая, что kx = kcr = k = const, сравним полученное выражение для 

Ар., с выражением для 11Pmax: 

APmax=-k-( 1 -M�} . k + 1 

Из сравне щя видно , что всегда APr< APmax• Действительно,  величина 
_k_ ( 1 - M�) больше -1 ( 1 - kM�) .  так как _!!__ всегда больше -21 • 
k + 1 2 k + 1 - 1 Таким образом , при подогр=вах , соответствующих Ap > 2 ( 1 -
-kxM�). б у дет наблюдаться понюкение термодинамичес кой температуры . 

о 

М :х= о. г  

г J 
oJ 

Р ис. 2.6. Изменение термодинамической и полной темпер атур пр и  
подогреве в камере F = const: 

а - м х = 0 , 845; б - м х = 0 ,2  

м2 1 Интерес но также отметить , что при х � - повышения термоди-
kх 

намической температуры потока вообще не происходит. Несмотря на  
nодвод тепла, температура потока в камерах постоянного сечения па 
дает. Н а  рис. 2 .6 изобра)!(ено относительное изменение термодинамиче
ской температуры для двух значений Мх: Мх = 0,2 и Мх� О,845 (что со-
ответствует М� =-1- ,  k принято равным 1 ,4). k 
Как и следовало ожидать, зависимость Tcr =/ (АР)=Ф (_!L) имеет 

Тх СрТох 2 1 -максимум, если Мх < - при подогреве, соответствующем АРт· Этот k 
максимум лежит близко от ( _Q_) . При М� > ..!.... температура сни-

срТох max k 
жается при .'!юбом подогреве. -для ср авнения на ри.с. 2. 6 показано из
менение полной температуры, которая, естественно, все время возраста
ет с увеличением подогрева. 

Возможность уменьшения термодинамической температуры при по
догреве является особенностью процесса подвода тепла к газу при не
llзменном сечении канала.  Эту особенность физически можно объяснить 
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следующим образом : термодинамическая температура определяется 
одновременным воздействием двух противоположно действующих при
чин, связанных с подводом тепла .  Подводимое тепло, воздействуя непо
средственно на газ, всегда стремится повысить температуру газа. 

Однако подвод тепла требует одновременного роста перепадов дав
ления, обеспечивающих увеличение скорости, т. е. соответствующего 
уменьшения статического давления . При этом газ расширяется и его 
температура стремится понизиться. В области малых чисел М преиму
щественное значение имеет первый фf!ктор, так как уменьшение давле
ния и связанное с этим расширение газа сами по себе незначительны и 

Pcr !.р 
P:r 0, 7 
0,9 0,6 
0,8 
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Рис. 2.7. Изменение статическо
го давления в цилиндрической 
камере при nодогреве 
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Рис.  2.8 .  Изменение термодинамической 
температуры nри теnлоnроводе в сверхзву· 

ковой цилиндрической камере сгорания 

поэтому мало влияют на температуру. По мере разгона газа (роста 
числ а М потока) каждая подведенная к газу порция тепла требует все 
большего и большего падения статического давления. Удельный объем 
газа при этом все больше растет. Это и приводит к тому, что влиянвР 
расширения газа на его температуру увеличивается. Сначала это сказы
вается на  замедлении роста температуры с подводом тепла,  а з атем при 
А adv > dQ это приведет к уменьшению Тег· 

На рис. 2 .7 приведено изменение 11р и Рсг для первого примера 
Рх 

(см .  рис. 26, а) (как видно в области, близкой к наибольшему подо-

греву, (-Q-) сил ьно падает, статическое давление 11р резко уве-
срТох max 

личивается,  PcriPx быстро уменьшается ) . В общем виде это хорошо за
метно из рассмотрения выражения для приращения 11р. Действительно, 
дифференцируя уравнение (2 .9) , получим 

где 

_ ь d Cp�Ox ) 
d (Ар) = - ----г-======-

a = -k - ( 1 - М�) ;  
k + 1  

2 -.. fa2 - ь (-Q ) 
V СрТох 

Ь = 2 2_ 2 ( t  +k - 1 м2 ) . 
k + 1 Мх 2 х 
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Очевидно, что при малых подогревах, таких, что Ь _Q_<<a2 ,  d (dp) . СрТох 
прямо пропорционально d ( _Q_) ; . при увеJiичении же подогрева и прн срТох 
ближении его к критическому . р азность а2 - ь(_g__ ) стремится к нул ю срТох 6 и d (dp) неограниченно растет по отношению к d (--) , т. е. статиче-срТах 
ское давление сильно падает. Отсюда, между прочим, становится более 
понятным и явл�ние «запирания» - из-за резкого увеличения объема в 
области М ::::: 1 . 

Следует отметить, что под влиянием подвода тепл а явление «запи
рания» может происходить в каналах самых р азличных форм ( расши
ряющихся, цилиндрических, сужающихся ) .  Особенно резко это явление 
заметно при течении подогреваемого газа в сужа ющемся канале, где при 
данных условиях на входе снижаются значения 'rшах и, наоборот, при 
данных 'rmax должны измениться условия на входе. При сверхзвуковых 
скоростях на входе в камеру статическая темпер атура постоянно возра 
стает к а к  в результате подвода тепла, т а к  и вследствие торможения га 
зового потока. Это и.r1л юстрирует рис. 2.8 .  

ИЗМЕ Н Е Н И Е ПОЛ НО ГО ДАВЛ Е Н ИЯ 

Умени1 ение полного давле Ш ;J  потока газа при его подогреве яв
ляется практичес к и  весьма ва жным фактором. Именно полное да вленv.е 
газа определ;Jr,:т п ри дан ном подогре зе его работос Jособность, Величи-

на коэффициен ·r а а , = Pocr  за з иси г от Мх и от _g__ . При да том Мх Рох СрТох 
ВеЛИЧИНа а, ИЗМеняется ОТ 1 (при _Q_ = 0) ДО а, m i n  r ПрИ ( _Q_) ] С рТо:, � С pTux max 
[см . формулы ( 2 . 20) , (2 .  22)] . Значени я a , ". ; n  с у величением Мх также 
увеличиза�{)ТС' Я ,  доходя д о  1 при Мх � 1 ,0 . Послед ни J: результ ат объяс
няется тем , что на ряду с увеличен ием Мх уменьш ается и ма ксимальный 

подогрев T 1 1 •. ax '= (_g__) , поэтому зн а чен ия т ш i n  по Мх соотЕетствуют с ГТ"х m a x  
все меньwим и меньш им подогревам.  Так , если Mx � l ,O ,  то и •шах = 
=(_Q_ J = 0 , и естественно , что при этом подогреве a,шi n  = 1 ,0 ,  т. е .  срТох , 
потери полного на 1ора отсут ствуют . 

При постоянной величине подогрева а ,  тем меньше, чем больше 
число Мх ( рис.  2 .9 ) .  

Характер из менения G< min по Мх для разJlИчных т показан на 
рис .  2 .9 .  

Приведеиные численные величины a,mtn=f (Mx) показывают, что 
nотери полного давления при Мх < 1 ,0 могут достигать значений, состав
ляющих 20 % исходной величины (Росг�О,8 Рох) . При Mx> l ,O они су-
щественно выше (рис. 2. 1 0 ) . 

, 

П РОЦЕСС ПОДВОДА ТЕПЛА П Р И  p=const 
При постоянном статическом давJJении скорость движения газа 

остается неизменной, т .  е.  

Термодинамическая темпер атур а газа при подогреве увеличивается 
прямо пропорционально ко.rшчеству подведенного тепл а .  
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Действительно, если 

где 

и 

ТО при Wсг = \\7 х 
Q = cp ( Tc r - Тх) .  

� 

Рис. 2.9.  Изменение коэфф ици
ента потерь полного давления 
при теп.1оподв оде в дозвуко-

вой цилиндрической камере 

Рис.  2. i 0. Изil!енение коэфф ици
ента потерь полного давления 
а , при теплоподводе в свер х-

Эвукоnой uилиндрической ка-
мере 

Полное давление газа  связано со  статически м соотноше ние м  
k 

( k - 1 2 )ii=l 
Росг = Рсг 1 + -2- .М сг • 

Число Мсг в конце подогр ев а мож�о выразить через JH,. : 
2 w�r w; 2 1 Мсг = -- = --.......:.:...-- = М �-- , kRTcr 

k RT Тег  · Тег х Тх Тх 

(2. 30) 

(2 .  3 1 ) 

(2 . 32) 

(2 . 33 ) 

В этой з а висимости удобнее испол ьзов ать тем пер атуры тор може
ния,  имея в виду, что 

т Та 
k - 1  1 +-2- М2 

После подстано в ки и преобразов а ний ПОJlучим 

Подставляя 

М
2 ( Тох J м2 х То с г ' сг = -----���-----

1 + k_-_1 М2 ( 1  _ _ Т_ох_) 
2 х Тс сг (2 .33) в выр ажение · (2 .32 )  и учитыв ая , что 

Рх Рох ___ ___..:.�---k- = Ре г • 

( k - 1  2 )k-1 
1 + -- М 2 х 

( 2 . 34) 

107 



nосле простых преобразований будем окончательно иметь 

1 (2. 35)  Росг = Рох 11. 

[ � М2 ( 1 _ Тох_) )Г-Г 
1 + 2 х т Qсг 

Если подогрев отсутствует, то Тох = 1 и Росг = Рох• Тот же резуль-
Тосг 

тат попучится при Мх = О при большом подогреве .  Когда же отношение 

Ta.r 
пренебрежимо мало, Pocr 

будет иметь наименьшее зн ачен ие : 

Tocr 
Рох 

Pocr mln = 11. Рх• 

( 1 + 
k 2 1 м; )

r=г 

т. е. Po�;r min будет р авно статическому давлению в начале подогрева . 

" �"� ..;.� :::,..;;: - · -:.  =7)- 1 
\ " �� � 'r-.. 't - f, f  

/ \..Х ,5 " i". �""- 1,2S 
/ г.о F=const� ' 1\.. [',. � ' j  1,5 г-

iГ.I5 "\ " 

@�� 
'\ ' 2,0 � 

1" vp=con.st 
1 1"' 7:= 5,0-
1 . 

1,0 Мх 
Рис. 2. 1 1 . Изменение величины cr� в дозву

ковой камере сгорания : 

-- р  = const; - - - F = const 

J 

0.9 \ 
\ 

1'\. 
'\ 0,8  

""' � � ... , /?� � � l 

0. 7  

О, б 

1,8 't 

Рис. 2. 1 2. Изменение величины 
а� в сверхзвуковой камере сго-
р ания p = const nри M c r = l,O 

Выражения (2.30 ) , (2 .3 1 ) ,  (2.34) , (2.35) явля ются основными для 
определения параметров газа ( Т, Т0, ро, М) после подогрева. Изменение 
сечений, необходимое для осуществления разбираемого процесс а р = 
= const, определяется повышением температуры или ко.11ичеством под
веденного тепла.  В самом деле, из условия постоянства расхода для 
любого k-го сечения камеры имеем 

F��. w��. ..1!.. = 1 . Fx Wx ix 

Учитывая , что W��. = Wx и p = const, будем иметь 

Fk Тх = 1 .  F.r т��. 
Выр ажая темпер атуру Tk через начальную темпер атуру Тх и коли 

чество подведенного тепла Q по (2.3 1 ) , а Тх в свою очередь определяя 
температурой торможения Т ох и числом Мх, по.11учим 
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Комплекс __9__ , представ'ляющий отношение сообщенного газу 
СрТох 

·тепла или полного приращения теплосодержания к начальному тепло
,содержанию газа,  будем называть относительным теплоподводом. 

Величину ....9__ можно выр азить так же, как и отношение полной 
СрТох 

температуры Тосг к полной начальной температуре потока Т0:х:: 

__9__ = Ыо = ATcr = T - l .  
СрТох iox Тох 

.Величина 't' носит название относительного подогрева. 
Потери полного давления в потоке в процессе р = const можно по

лучить из соотношения (2.35) . На  рис. 2 . 1 1  и 2 . 1 2  приводятся величины 
<�..: в дозвуковых и сверхзвуко_вых камерах сгорания. При одинаковых 
числах М на входе потери р0 в дозвуковой камере с p = const меньше, 
чем с F = const, а в сверхзвуковой - больше. Связано это с тем,  что 
в дозвуковой камере с p = const каждая последующая порция тепла под
водится к потоку с меньшим числом М, в то время как при F = const чис
.ло М по мере теплоподвода в дозвуковых камерах р астет, а в сверхзву
ковых падает. 

П РО Ц ЕСС П ОДВОДА Т Е П ЛА П Р И  M=const и k M2=const 
Покажем, что процесс подвода тепла при сохранении kM2= const 

:можно описать интегральны ми соотношениями.  
Преобразуем уравнения количества движения Эйлера 

WdW= dW2 = - dp . 2 Q 
W2 

-- RT kM2 
.Учитывая , что 

2 2 ' 
111меем при 

kM2 = const 
dW2 

= d (RT) 
kM2 • 

2 2 (2. 36) 

Лодставляя выражение (2. 4) в (2. 36) и деля все члены на RT, получим 

kM2 
d ln (RT) - = - d ln p. 

2 
(2. 37) 

Интегрируя (2 . 37) при условии kM1 =const , получим (RT) 
kM2 р= 2 

= const. Изменение статического давления в процесс е подвода тепла kM • 
:мож но выразить формулой Рсг = ( RxT х )-2- или при R = const 

Рх RсгТсг 
kM• 

...l!.!:!:_ = (� )-2 
Рх Тег 

(2. 38) 

Процесс подвода тt;пла при kM2= const или M = const может быть 
использован в камерах ГПВР Д в том случае, когда подвод тепла в ци
.линдрической камере ограничен наступлением кризиса течения. Тепло
подвод к газовому потоку можно продолжить после кризиса, р асширяя 
камеру в соответ.ствии с соотношением ( 1 .  59) . 
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ГИДРАВЛ ИЧ ЕСК И Е  ПОТЕР И 

Трение газа о поверхность камеры, образQвание вихрей при 
обтекании р азличных элементов, смешение отдельных струй воздуха, 
движущихся с различными скоростями,  и т. д. приводят к тому, 
что полное давление газа в конце камеры сгорания Pocr становится 
меньше полного давления Рох в начале камеры. 

Очевидно, что чем больше Pocr, тем выше, при прочих р авных усло
виях, р аботоспособность газа :  для ПВР Д это означает увеличение ско
рости истечения струи, выходящей из сопла, а следовательно, и удель
ной тяги двигателя (Rуд) . Экономичность двигателя (Jн) при этом так
же улучшается . 

Как уже было )'!Казана, для расчета характеристик двигателя удоб
но потери полного давления, где <бы они не имели место, оценивать ко-

эффициентом полного давления агидр = Росг . 
Рох 

Коэффициент лолнога давления сrrидр для данной камеры является 
величиной переменной, зависящей от скорости воздуха, проходящего 
через камеру сгорания . Поэтому использовать сrrидр как величину, ха
рактеризующую гидравлические потери, неудобно. 

Гораздо более стабильной величиной для каждой данной камеры 
сгорания является так называемый коэффициент гидр авлического соп
ротивления 

� _ 2 Рох · -Росг <ix - 2 • Qx •Wx' 
где Рох• и Росг - полные давления в начале и в конце камеры сгора

ния при "t' = Тосг = 1 ,0 ; 
Т ох 

Qx,w;./2 - скоростной напор в начальном сечении камеры сгора
ния. 

Удобство пользования коэффициентом sx заключается в том,  что он 
для данной камеры ·Сгорания относительно мало изменяется при значи
тельном изменении скоростного напора.  

В первом приближении можно считать, что на основных ра бочих 
режимах камеры 6х является постоянной величиной. 

Малое влияние на sx скоростного напора объясняется тем, что при 
больших числах Re течение в камере становится автомодельным, а по
этому и потери давления остаются пропорциональными скоростному на
пору, как все другие аэродинамические коэфф�циенты. 

В качестве характерного сечения обычно принимается либо вход
ное, либо максимальное сечение камеры.  

Гидравлический коэффициент камеры определяется эксперимен
тальным путем,  обычно при холодных продувках. Здесь следует отме
тить, что в зависимости от схемы камеры на  ее гидравлику может в 
большей или меньшей степени влиять процесс горения, при котором ха
р а ктер течения вообще отличается от течения при «холодной продувке». 
В этом случае sx будет з ависеть от .степени подогрева 't'. Если отсут
ствуют данные о зависимости sx=f (-r) , то тогда можно принимать sx по 
«холодным» испытаниям, считая 1влияние 't' на sx  незначительным, что 
в большинстве случаев допустимо. 

Очевидно, что <Jrидр легко может быть получено из уравнения (2. 2 ) . 
В самом деле 
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()ТКу да 

Заменяя Qx ·W�·/2 через 

kx 
х ( l + kx 2 1 м;. ) kх- 1 , 

nолучим 

Рох • 
2 

Рх • Wx ' kx 2 
RT - =- Рх·Мх'  

х '  2 2 

· 1 е kx 2 а гидр = - 'х - Мх• 2 

И Рох 

kx 
( kx - 1 2 )k х-1 1 + -2- м х ' 

через р Х 

При определении О"гидр с достаточной для практики точностью можно u k - 1 2 
nренебречь величинои _х __ Мх по сравнению с единицей, тогда 2 

агидр = 1 - �х 
k; м;. . (2 . 39) 

Выр ажение (2 .  39) является основным для определения функцио
нальной зависимости 

Из ур авнения (2 .39) непосредственно следует, что при малых значе
ниях Мх можно допускать относительно большие зна'чения sx, не боясь 
получить значительные потери полного давле
ния. 

На рис. 2 .  13 приведена зависимость 
<1гидр=f (Мх) для sх = З,О и sx = 1 0, иллrюстри
рующая высказанное положение. 

Увеличение sx для ПВР Д целесообразно 
только в том ,случае, если это приведет к соот
ветственному повышению ч;сг или расширению 
диапазона устойчивой работы и т.  д . ,  т. е .  
когда необходимо улучшить какие-либо экс
плуатационные характеристики сгорания .  

Овязь чисел М до и после фронтовых 
устройств устанавливается приближенной 
формулой 

( 2 .  40) 

Если известна не величина sx, а коэффициент 
лобового сопротивления фронтовых устройств 
Cxk, то, используя уравнения ,сохранения им-

� � 

0,8 

0, 7  
0,5 
?,S 
0,11 

о,з о 

' 

\ 

0, 1  

1 
!'. 1 

' � =J , .. 1 
\ ' 1  

i 
! \ : --

\ ,- "i 
1 
1 

\ 1 
\ х- 10 

1 \i 'Г 
' 1 

1 
о, г 0,3 М :;  

Р ис. 2. 1 3. Зависимость 
коэф фиuиента гидр авлических потерь в камер е 

О" гидр от числа Мх па входе 

пульсов [см .  (3. 2 1 ) ]  и расхода, ветрудно получить следующие соотно
шения для расчета параметров газа до и по<'ле фронтовых устройств : 

(2 .  4 1 ) 

(2. 42) 



Г л а в а  III 

Реактивное сопло 

Реактивное сопло расположено в конце газо-воздушного тракта 
двигателя. В ·С"ОЛЛе потенциальная энергия давления горячих газов пре
оЩ>азуется в кинетическую энергию истекающей струи. Основное назна
чение сопла состоит в создании реактивного импульса, направленного в 
сторону вектора тяги двигателя. Кроме того, сопло должно nропустить 
секундную массу газов, вошедшую в двигатель через воздухозаборник и 
поступившую непосредственно в камеру сгорания через топливные фор
сунки или из ракетных двигателей ( в  схеме РПД) . Поэтому примени
тельно к условиям работы в двигателе важное значение имеют две ха
рактеристики сопла :  тяговая и расходная. Сопло а•ктивно влияет на 
рабочий nроцесс в двигателе, так ка·к скорости течения по всему газо
воздушному тракту, максимально возможный теплоподвод и, наконец, 
уровень давления в камере сгор ания двигателя зависят от �пропускной» 
способности соnла. Поэтому многие особенности работы реа·ктивного 
сопла двигателя и его характеристики следует рассматривать совместно 
с ра;ботой других элементов двигателей. Это будет сделано в последую
щих главах, посвященных анализу работы диффузора, камеры сгорания 
и сопла в едином газо-воздушном тракте двигателя. В настоящей главе 
мы рассмотрим характеристики и особенности ра1боты сопел, которые 
непосредственно связаны с его газовой динамикой. 

§ 1 .  ОСНОВ НЫЕ СООТНОШЕНИЯ 
ДЛЯ РАСЧЕТА ТЕЧЕН ИЯ ГАЗА В СО ПЛЕ 

Строгий расчет пространствеиного течения газов в сопле произво
дится с использованием метода характеристик (для расчета сверхзвуко
вой его части [ 1 '5] [28]) и метода потенциальных дозвуковых течений 
(для расчета течения в дозвуковой части сопла [ 1 5]) .  Такой расчет про
изводится для построения контура сопла и может быть использован для 
нахождения nоправочных коэффициентов к расчетным результатам, по
лученным на основании более простой, одномерной теории сопла, о ко
торой будет идти речь в этом параграфе. 

Одномерная теория предполагает, что в .каждом поперечном сече
нии все параметры потока равномерно распределены. Поэтому можно 
рассматривать газовую динамику только одной ·струйки тока, считая, что 
поведение остальных струй тока и, следовательно, потока в целом ана
логично. Связь между давлением и скоростью единичной струйки газа 
устанавливается уравнением количества движения Эйлера 

WdW= - -1 dp. 
Q (3. 1 ) 

Интегрируя обе части уравнения (3. 1 ) .  получим связь между скоростью 
и давлением для двух сечений струйки 1 и 2 (рис. 3. 1 ) : 

�-W� Ps• 1 d ----"--2- = -Q- р. (3. 2) 
Р• 
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Значение интеграла в правой части уравнения (3.2) зависит от вида 
фуНIКЦИИ Q = f (р) . 

Как правило, про.цесс расширения газа в сопле происходит адиаба
тически, подчиняясь уравнению p/Q�onst. 
Поэтому величина 

Ps· dp =-k J!l_ [ 1 - (.f!J_)
"-;/ ] . Q k - 1  Ql Pl Ро 

(3 . 3) 

При высоких температурах газа истечение его из сопла сопровож
дается изменением химического ·состава и выделением тепла .  В этом 
случае связь плотности и давления мо
жет быть описана некоторым условным 
политропическим процессом p/Qn = const 
с показателем политропы р асширения, 

-...... 
' 

' 
' \ f1 

1 2 
,_ 

Р, �о '�:о 

' о  --- --- - -
Q o  

/ I({J 1 а 1 / 
--

Wf 
_ _  ..... 

1 
Рис. 3. 1 .  Схема единичной 

струйк11 тока 
Рис. 3.2. Сопло с условным ре

сивером 

р авным векоторому среднему значению пер для всего процесса. Таким 
обр азом, в общем случае при р асширении газа  в сопле можно записать 

2 2 [ n-l ] 
W 2 _ W 1 = --n- .1!1... 1 _  ( Р2 )-n- , 

2 2 n - 1  Qt Pt (3. 4) 

где n = k при адиабатическом расширении газа с неизменными физико
химическими параметрами газа и n = ncp при расширении газа, сопро
вождающемся изменением физико-химических параметров. Рассмотрим 
вначале работу идеального сопла, в котором отсутствуют потери полно
го давления при истечении. Если воспользоваться параметрами затор
моженного состояния газа перед соплом (см. рис. 3. 2) , то ,скорость ади
абатического истечения из него в соответствии с выражением (3.4) при 
W1 =0 и n = k  может быть найдена по формуле 

Wa = V2-k Ро [ 1 - (Ра )�] , k - 1 Qo Ро (3. 5) 

где индексом «0» обозначены параметры заторможенного состояния 
газа перед истечением, а индексом «а» - параметры в выходном сече· 
нии сопла.  Введем безразмерный ·Коэффициент скорости Л, представля
ющий отношение истинной скорости •К критической скорости звука аiф. 
Учитывая, что акр= .. f � RT0, выражение (3 .5) легко прео•бра-

V k + 1 
зовать к виду 

Аа = Wa = vk + 1 [1 - (Ра )'!7!-] . 
акр k - 1 Ро 

(3 . 6) 

Поскольку величина Л однозначно связана с отношением полного и 
статического давления в потоке, то можно ввести газодинамическую 
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функцию л (Л) , которая в соотве11ствии с соотношением (3 .6) будет 
иметь вид 

k 
л (Л ) = L = [ l - k - 1 Л2 ]k-t . 

Ро k + 1 (3 .  6 ' )  

Эта затабулированная в таблице [6] газодинамическая функция позво
ляет легко р ассчитывать изменения коэффициента скорости при изоэнт
ропическом течении газа в зависимости от изменений давления в потоке. 
Из выр ажения (3 .6') следует, что при 

(3 .  7) 

величина Л = 1 ,0, а скорость истечения из сопла будет р авняться скоро
сти звука.  

Из соотношения (3.6) -можно сделать и более общий вывод. Если в k 
р (k + 1 )k-1 

любом сечении сопла ; < -2 - , то по всему его трак-

ту течение будет дозвуковым.  В случае сверхкритического отношения k 
р (k + 1 )k-1 

давлений на  входе и выходе из сопла ,  т. е. при ; > -2- , исте-

чение из него не  определяется только перепадом давления. Оно может 
быть зву,ковым или сверхзвуковым в зависимости от хар актера измене
ния проходных сечений . Потпебный характер изменения проходных сече
ний сопла в зависимости от асполагаемого перепада давления в нем 
может быть обнаружен с fiiJMoщью уравнения нер азрывности течения 
газа  в сопле.  Условие постоянства массового р асхода при течении газа 
можно записать в виде WFQ = const или в дифференциальной форме 

дW +дF +дQ = 0. (3 . 8) 
W F Q 

Чтобы установить соответствие между изменениями скорости тече
ния и проходных сечений сопл а , необходимо вначале найти зависимость 
п:rотности сжимаемого газа от скорости его течения.  Преобразуем для 
этой цели ур авнение количества движения (3 . 1 ) .  Поскольку производ
ная давления по плотности р авняется квадрату скорости звука в газе, 
то можно записать, что 

где 

I V-' dW 2 dQ 
w = - а - , 

а =у1 dp - ск орость звука . dQ 

Q 

Подставив в уравнение неразрывности (3 .  8) 

( 3 . 9) 

до вместо _.::;_ его выраQ 
жение через диф:рере :щиал скорости и сгруп пиров а в  члены,  п олучим 

dW ( W2 _ t ) 
= 

dF • 
W а2 F (3 .  10) 

Из уравнения (3 . 1 0 )  следует, что до тех пор,  пока скорость течения 
меньше скорости звука в потоке, ускорение потока происхо�ит при 
уменьшении площади сечения (dW и dF - р азных знаков) . Если же 
ускоряется сверхзвуковой поток W> a, площадь сопла должна возрас
тать (dW и dF - одного знака ) . И наоборот, при дозвуковых скоростях 
поток замедляется, если ПJ1ощадь поперечного сецения канала растет 
(диффузорный эффект, см. гл . IV) . 
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Сверхзвуковой поток замедляется в сужающемся канале. Таким об
разом, при ускорении дозвукового потока сопло должно быть сужаю
щимся.  Для ускорения сверхзвукового потока сопло необходимо р ас
ширять после сечения, где скорость течения достигла скорости звука . 
Минимальное сечение сопла ,  где скорость р авняется скорости звука, 
т. е .  где Л = М = 1 ,0,  называется ;критическим. Перепад давлений, кото
рый срабатывается до критического сечения, мы нашли р анее - он соот-

ветствует соотношению (3. 7 ) . Перепад давлений, больший че\1 Ро = 
р 

1 (k + ] )k-1 = -2- , м ожет быть сра ботан только в сверхзвуковых соплах. 

З апишем соотношение для расчета расхода газа через сопло. Массовый 
р асход через любое сечение сопла может быть выражен следующим 
образом :  

т = WQP . 1 
Учитывая, что в адиабатическом процессе Q =Со ( �о )  Т и принимая во 

внимание выр ажение (3 .5) , можно записать, что 

т =  F � ..J!!..... Ро [ 1 _ (L)
•-;,1 ] !!о ( Ро ) � = k - 1 (О Ро Р 

= F V1 ..Jj:_ Po\J.o [(...!!... ) � - ( ...!!... ) •�1 ] • k - 1  Ро Р
о (3. 1 1 ) 

Определим вначале ма�симально возможный расход через сопло . 
Возьмем производную от величины т по ( :о )  и прир авняем ее нул ю :  

dm 

Отсюда 

или 

d [(L) � _ (L)�1 ] = .2_ ( L )
2�• _ � (...!!... ) � = о . 

d ( :а ) 
Ро Ро k \ Ро k Ро 

(_!!_)} -
1 =� (...!!... ) }  Ро 2 Ро 

k 
:o=(k � ry-

1 . 

Мы получили , что максимальное значение расхода газа  через з а 
данное сечение соответствует соотношению давлений, при котором н а 
ступает кризис течения .  Другими словами,  в канале с переменной пло
щадью поперечного сечения расход лимитируется площадью сечения,  
где наступает скорость звука . Это сечение, как показано выше, явшrет-

ся минимальным в сош1е. Подставив в ур авнение (3 . 1 1 )  вместо _!!_ rели-

• � 
чину (-2- )•-1 , получим выр ажение для максимально возможного k + 1  
расхода газа 

V k+1 
т = k (-2-)k-1 РоFкр • 

max k + 1 YRTo 
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Соотношение ·между площадью критического и любого другого сече
rния сопла легко устанавливается с помощью гаэодинамической функ-
ции q (Л) . Подставим в ур авнение (3 . 1 '1 ) вместо отношения ..!!.... введенРо 
.ную р анее и равную ему гаэодинамическую функцию 1t (Л) : 

m = F -. / � [ ( 1 - k - 1 Л2)k�1 : - ( 1 - k - 1 Л2) k�1 k�1 ] . 3 ) V k - 1 Pr/J.o k + 1 k + 1 ( • 12 

После некоторых преобраэований выражения (3 . 1 2) получим 

1 
т = -. f k (-2 ) Л [ 1 - k - 1 Л2 ]k-1 F Ро • v k + 1  k + 1 . J!7ffo (3. 13) 

При сохранении нераэрывности течения массовый расход в любом 
.сечении сопла «С» равен расходу в его критическом сечении, т. е . 

.. f k+1 
V k (-2-)k-1 РокрFкр 

k + 1 V RкрТокр 
1 

[ 1 - k - 1  Л2 1k-1 PocFc Х k + 1 с ,rR Т • " с ос 
(3. 14) 

Если при течении гаэа в сопле теплосодержание сохраняется и по
тери полного давления отсутствуют, то иэ равенства (3. 1 4 )  следует, что 

1 1 
Fкр =(k + 1 )1l-1 Л [ 1 - k - 1 л2 ]k-1 = (Л ) . 
Fc 2 с k + 1 с q с (3. 15) 

На рис. 3.3 приводится гр афик функции q (Л) . График q (Л) также 
поэволяет установить эакономерность иэменения площадей проходных 

r-'н:::::: 
) /  ) 

о 
D.J 

r- :7"'1 """" ,.._ 
� 

� 
' 

-1'-.... r- ......,._ ....... 
f(Л) 

:-..... zp,y 
1'-.. � 

N l'> 
ф.)l" 1'-.. n(Л)/ 

1,0 

� � 
' r-. ..... 

' ....... 

' 
r-... ' 
r--.. ...... ....... 

i' 'r..... -г-
1,5 л 2,0 

Рис. 3.3. Графики газодинамических 
функций 't' (/..) ,  e (t..) , :rt (Л.) ,  q (Л.) nри k= 1 ,4 

1,0 
,- r(Л ) -

) " . с(>. lщл 
. �(Л )/ ) 
1 0,:5 

и 
o,J 

:--
к " 

' 
L' _.;" г---. 

-
- ....... 

� ....... ......... 

"" ......... 
" � 

1'-.. 

1. 0  

1 
!'-.... 

!""" 
r..... " т(Л) / q(Л)  

...... j'{ 1 
� 

!"'- ф) 1'\:1-..... t'--.1 " n(A.) ' ......... 
....... ...( ........ ....... "' ...... t-.. Г""'--......, 

-- ...... 
-

!,J л 2,0 
Рис. 3.4. Графики газодинамических 
функций 't' (/..) ,  е Щ ,  :rt (Л.) ,  q (Л.) при 

k= l ,25 

сечений сопла .  Поскольку при Л = 1 ,0 q (Л) имеет максимум, равный 1 ,0, 
а при Л>l и Л< 1 монотонно падает, то при ускорении потока в доэву
ковой области (Л< 1 ,0 )  канал должен быть суживающимся, а в сверх
эвуковой (Л> 1 ,0) - расширяющимся. Приведем ряд гаэодинамических 
функций, облегчающих расчеты параметров гаэа при его иэоэнтропиче-
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оеком течении. Это соотношение ветрудно получить, используя уравнения 
.адиа баты � =const и принимая во внимание, что р/р0 = л ('А) : Q 

1 
. ( k - 1 lk-1 

Q/Q0= s (л) = 1 -- - Л2 . k + 1 ..> 

(3. 16) 

(3.  17)  

На  рис. 3 .3  приводятся графики этих функций в зависимости от ве
личины 'А. Соотношения (3 .6) , (3 . 1 5) ,  (3 . 1 6) ,  (3 . 1 7) позволяют рассчи
тать параметры газового потока при расширении в сопле. Как уже ука
зывалось выше, при истечении высокотемпературных, диссоциирован
'НЫХ газов в сопле не сохраняется неизменным показатель адиабаты k. 
В том случае, если для процесса истечения удается -!Iайти средний пока
ватель политропы расширения пер, можно воспользоваться приведеины
ми выше формулами, заменяя k на  пер. В других случаях необходи
мо проводить точный расчет истечения с учетом всех химических и теп
.лофизич€ских процессов, происходящих в газах, а также нерав
новесности процессов.  Для многих используемых в настоящее время 
топлив величины пер по,пучены в результате точных р асчетов расши
рения газа и приводятся в работе [ 1 1 ]  и др . З аметим, что уравнения 
(3. 15) - (3. 1 7) не  содержат огр аничений для ускорения потока, связан

ных с противодавлением среды, куда происходит истечение. Если пред
·Ставить себе канал, на  входе в .который имеется дозвуковой поток, то 
.сначала сужая его до момента достижения скорости звука в минималь
ном сечении (Fкp = F1q (/. 1 )  ) , а затем р а сширяя,  можно р азогнать поток 
до сверхзвуковых скоростей. 

В действительности противодавление среды, куда происходит исте
чение из сопла ,  огр аничивает возможности расширения потока . 

§ 2. РАСЧ ЕТН О Е  И Н ЕРАСЧ ЕТН ОЕ И СТЕЧ Е Н И Е 

Рассмотрим вначале работу простого сужающегося сопла .  Такие 
-сопла носят название дозвуковых, так как в основном применяются при 
небольших перепадах давления . 

При истечении газа из дозвукового сопла возможны два режима : 
nервый соответствует малым перепадам давления, когда 

k 

Ро < (k + 1 )k-t , 
Ра 2 

�торой охватывает область сверхкритических перепадов давления 
k 

Ро > (k + 1 )k=l . 
Ра 2 

В первом случае скорость на выходе из сопла будет дозвуковой, а 
давление в выходном сечении равняется давлению Рн среды, куда про
мсходит истечение. В выходном сечении сопла должно устанавливаться 
давление окружающей среды, r!Оскольку в этом случае скор ость распро
·странения волн давления навстречу потоку, р авная скорости звука в га
:зе, больше окорасти переноса газовой струей волн давления по потоку. 
Величину скорости истечения в этом случае можно найти по формуле 
(3.5 ) , подставив в нее Ра = Рн· Картина истечения изменится после того, 
как в выходном сечении установится скорость звука (рис. 3 .  5 ) . Теперь 
уже волны понижениого давления в газе будут сноситься истекающим 
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потоком и не смогут достигнуть выходного сечения сопла .  Скорость ис

течения из сопла будет оставаться постоянной и р авной скорости звука,_ 

а давление в в ыходном сечении сопла будет превышать давление окру

жающей среды, меняясь пропоршюнально давлению перед соплом .  В�
личину давления на  срезе сопла при критическом истечении можно наи

ти, используя фор мулу (3 .6') . Подставив в нее величину Л= 1 ,0 ,  по,1учим 

k 
Ра = Ро (k : ly-l · (3 . 18), 

ЕсJ1И на выходе из сопла поток неравномерен, что может быть свя 
зано с потерями на  трение у стенки или формой профиля стенки сопла,_ 

Рис. 3.5. Р асширение газа в вростом сопле: 
а-пр и до критичес ком перепаде давлен и я :  б-при сверх критическом пе

репаде давлений 

в расчетные соотношения (3 .6 ) , (3 . 1 8 ) вводятся попр авки (см . § 3 ) . Pack 
ширение потока до давления окружающеп среды, есл и �  > -- , u р (k + 1 )il=Г 

Рп , 2 
можно осуществить только в сверхзвуковом сопле. З амети:Уr ,  что в ре
альноы сопле величина полного давления н а  срезе сопла Роа связана  с 
величиной р0 соотношением Poa = PoCJc , где ас - коэффициент потерь пол
ного давления в сопле (см. § 3 ) . В ,соответствии с располагаемым отно
шением давлений перед соплом и в окружающей среде величину коэф
фициента скорости на выходе из  сопла можно найти по формуле 

� а -- • ( �. + 1 Г 1 - (-Рн ) 1k�l 
А V l Степень расширения площади сверх-

rс - 1 . Роа 
звуковой части сопла находится в соответствии  с сеютношением ( 3 . 1 5 ) , 
13 котором величина 'Ас заменяется на  'Аа. 

Рассчитанное таки м  образом сверхзвуковое сопло будет р а бо�·ать в 
расчетных условиях, т. е. при давлении на  срезе сопла р авном давлению 
окружающей среды. Нерасчетные условия истечения из сопла могут 
б ыть в двух случаях, когда площадь выходного сечения сопла меньше 
или больше р а ссчитанной по формуле ( 3 . 1 5 ) .  Если площадь Fыходного 
сечения сопла меньше расчетной, то в соответствии с формулой (3 . 1 5) 
коэффипиент скорости, не  выходя из сопла ,  также уменьш ится (c:vr .  гр а 
фик функции q ('A) при 'A> l ,O ) . Давление в выходном сечении сопла,  ко
торое можно найти из формулы (3 .6 ) , будет больше давления окружа
ющей среды, и сверхзвуковая струя после истечения из сопла будет про· 
должать расширяться в окруж(t ющей среде (рис. 3.6, 6) . 

Предположим теперь, что выходная площадь сверхзвукового сопла 
Fa больше р асчетной величины. В соответствии с формулами (3 . 1 5 ) и 
(3 . 1 6) скорость на выходе из сопла будет больше расчетной, а давление 
меньше давления окружающей среды. Поток в сопле будет перерасши
рен .  Более высокое давление в окружающей среде, чем в сверхзвуковом• 
потоке, приведет к тому, что при истечении возникнут скачки уплотне· 
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М > 1  

о) 

�))))))) е)  , /,,, ,,,,",",.,. 

Рис.  3.6.  Картина истечения из сверхавуковоrо сопла при различных противодав
лениях 

nовыш а ется статическое давление в соответстви и  с фор мулой ( см .  
rл . IV, § 4 ) : 

Рн 2k М2 . 2 k - 1 -- = -- а S Ш а - -- , Ра k + 1 k + 1 

rде а - угол наклона косого скачка уплотнения.  Чем сильнее перерас
ш и р ен сверхзву.ковой поток, тем м еньше давление в в ыходном сечении 
.сопла,  тем больше будет угол н а клона косых скачков уплотнения н а  вы
ходе из сопла и выше их интенсивность.  Таким образом,  до некотор ого 
момента поток внутр и сверхзвукового сопл а не будет чувствовать про
тиводавление среды, куда происходит истечение, так как торможение 
потока происходит вне сопл а .  Есл и  бы н а  стенках сопла не  б ыло погр а 
ничного слоя,  возн икающего вследствие трения потока о стенки, т о  ин
тенсивность скачка нерасчетности н а  срезе сопла по мере  понижения 
давлениЯ в выходном сечении увеличивал а сь бы,  пока скачок не стал 
б ы  п р я м ы м . Дальнейшее скачкоо бр азное восстановление давления в 
струе, до давления окруж а ющей струи, было бы воз м ожно при движе
нии пря мого скачка уплотнения навстречу потоку внутр ь сопл а .  Одн а ко 
присутствие н а  стенках сопла погр а н и чноrо слоя приводит к тому, что 
при некото р о м  противодавлении поток отрыв а ется от стенок и внутрь 
сопла начинает перемещаться н е  прямой,  а косой скачок уплотнения 
("с м .  р ис.  3.6,  г ) . 

Для приб лиженной оценки п р отиводавления, при котором системы 
скачков н а чи н а ют развиваться внутри сопл а,  а та,кже давления н а  стен-



ках сопла при отрыве потока приведем некоторые сведения по этим во
просам .  

Пусть давление в сверхзвуковом потоке и соответственно в погра
ничном слое р = Ра· Если в пекотором месте пограничного слоя на  стен
ке сопла увеличить давление (за счет, например,  падающего скачка уп· 
лотнения) , то, чтобы не произошло существенного . изменения характера 
течения (отрыва потока от стенки и проникновения скачков внутрь соп· 
л а ) , необходимо, чтобы пограничный слой за счет своей кинетической 
энергии мог преодолеть возникшее противодавление. 

Рис. 3. 7. Отношение дав
лений в потоке при про
хождении скачка уплот-

нения: 

!-nрямой скачок; 2-крити
чес.кий скачок (по отрыву 
пограиичиого слоя на стенке) 

Р ис. 3.8.  Теневоii фо rоснимок течения в сопле при 
Pa <Pnp [24] 

Если при истечении из сопл а будет суще
ствовать такое зн ачение Ра < Рн. при котором 
деформ ация погр аничного слоя станет н а
столько велика,  что он оторвется от стенок, 
то систем а скачков уплотнения пройдет 
внутрь сопл а. 

В работах, посвященных взаимодействию между скачками и погра
ничным слоем, установлено отношение давлений в косом скачке уплот
нения, при котором возникает отрыв пограничного слоя . Это отношение 
для тур,булентного пограничного слоя в основном зависит от числа М 
потока. На  рис. 3 .7 изображена эта зависимость, заимствованная из ра 
боты [ 1 ], и для сравнения - отношения давления для пря мого скачка 
уплотнения. Если отношение давлений в косом скачке, отходящем от 
кромки сопла,  или, другими слова ми, отношение атмосферного давления 
к давлению на  срезе сопла выше приведеиного на рис. 3.7, то косой ска
чок уплотнения переместится внутрь сопла. Изоэнтропическое течение в 
выходной части сверхзвукового сопла нарушится .  

На  рис. 3.8, 3 .9  показаны фотография и распределение давления в 
сверхзвуковой части сопла при различных положениях скачка нерасчет
ности внутри экспериментального сопла,  работающего с большим проти
водавлением . L{o места установления скачка уплотнения в сопле сохра
няется изоэнтропическое течение и на этом участке сопло работает так, 
как работало бы, если отрезать часть сопла, расположенную за окачком 
уплотнения, и установить давление во внешней среде, равное давлению 
за скачком уплотнения в действительном сопле. Поскольку. скачки уп
лотнения вносят в поток необратимые потери, то течение на участке от 
скачка до выходного сечения будет необратимым и его нельзя рассчи
тывать по формулам,  приведеиным в § 1 настоящей главы. На стенках 
этого учас11ка сопла, как видно из рис.  3.9, давление несколько возрас· 
тает к выходному сечению вследствие смешения струи с застойной зо
ной у стенки и диффузорнога эффекта. Изменение давления на стенке 
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оопла ·После отрыва потока точному расчету не nоддается и находится 
экспериментально. При больших углах раствора ,сопел ас> 1 5° и доста
точно близком расположении скачка нерасчетности от среза сопла дав
ление на стенке нсего участка отрывного течения р2с можно принять 
примерно р а1вным донному давлению, возникающему при внешнем о,бте
кании сопл а внешним потоком ; при Мн = О  р2с = Рн· 

Течение в сопле может быть 
сверхзвуковым,  если даже перешщ Р 
давлений между входным и выход- р; ным сечениями меньше критиче
ского ( схем а рис. 3 .  6, д) . При з апу
ске такого сопл а сверхзвуков ая 
р асширяющаяся часть р аботает вна
ч але к ак диффузор ,  создающий р аз
режение по потоку. После достиже-
ния в самом узком сечении сопл а �==---J:;;;::;:::.."...�....,��<==*':.::·J.:.:'O__j 17,'1 , скорости звука поток перерасши- Lo--o--f<J--o-t--c--fZ,бS 
ряется в сверхзвуковой ч асти сопл а 
до тех пор,  пока не оторвется от сте
нок погр аничный слой. Опыты пока
зыв ают, что если сверхзвуковая 
ч асть сопл а имеет малый угол р а
створ а, свойственный диффузор ам 
с хорошим восстановлением давле
ния ( см .  рис. 3 .  9) , то критическая 
скорость в горловине сопл а может 

установиться при Ро > 1 ,30 -+- 1 ,50. 
Рн 

1,0 1, '1 I, IJ 

Рис. 3.9. Р аспределение давления на 
стенке опытного сверхзвукового соп
JШ при р азличных противодавлениях (Fнpif а = 0,375) 

На р ис. 3.9 это отлично видно :  при Ро = 1 ,45 давление в горловине 
Рн 

сопла соответствует кризису течения . Эти режимы работы сверхзвуково
го сопла могут иметь место при р азгоне ПВР Д и РПД от малых скоро
стей полета, когда в сопле еще не достигнут сверхкритический перепад 

давлений. При Ро < 1 ,3 -+- 1 ,5 поток в сопле будет ускоряться до горло-
Ря 

вины и, не достигнув скорости зву1ка, вновь затормозится в р асширяю
щейся части как в диффузоре.  

§ 3. ТЯ ГОВ Ы Е ХАРАКТЕР И СТИ КИ СО П ЕЛ 

Роль сопла в создании тяги двигателя весьма велика. Однако тяга 
двигателя, создаваемая соплом, определяется не только силами давле
ния ,  приложеиными непосредственно к стенкам сопла ,  а, главным обра
зом,  реакцией лотока на  стенки всего газо-воздушного тра,кта.  Интеграл 
избыточных сил давлений, действующих на стенки звукового сопла, осег
да отрицателен. Силы давления могут быть направлены в сторону поло
жительного вектора тяги двигателя только на  раоширяющейся сверх
звуковой части сопла .  Однако, как будет ясно из дальнейшего, доля 
этой тяги обычно ·составляет только небольшую часть суммарной тяги 
двигателя .  При  р асчете тяги двигателя в целом тяга сопла отдельно не 
учитывается. 

Тяга двигателя р ассчитывается кЗJк р азность избыточных импуль
сов потока на входе в двигатель и выходе из его сопла .  Поэтому ·когда 
идет речь о тяговой характеристике сопла, то в первую очередь имеют в 
виду величину импульса потока в его выходном сечении. Р азличают пол
ный и избыточный импульсы сопел. Первый характеризует тягу сопла 
без противодавления и носит название пустотного импульса. Избыточ-
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ный импульс, учитывающий давление окружающей атмосферы прп 
Н = 0, называется иногда земным импульсом,  или земной удельной тя
гой. 

З апишем вначале соотношения для расчета полного импульса соп
ла. Полный импульс газового потока представляет собой сумму количе
ства движения и силы давления, действующей на нормальное сечение: 

(3. 1 9) 
Выр ажение (3 . 1 9 )  можно преобразовать различным образом. Так. 

например , используя следующую цепочку преобразований : 

или 

=m (\fla+ �)=ma (Ma+-
1 ) , 

kWa kM a [ k- 1  2 J 2 1 - --Л 
акр 't' (Л а) . k + 1 а -и • •  � т ( w. + -2k w.

)=maкp '·а + � л  -

. k + 1 k + 1 2 

k + 1 . ( ' + 1 ) k + 1 · (Л ) = -- mакр "а - =-- maкpZ а , 2k Ла 2k 

(3 . 20) 

(3 . 2 1 } 

можно выразить поток полного импульса через расход, критическую 
скорость звука и фующию от коэффициента скорости Ла или расход, 
скорость звука и фун:кщию от числа Ма в потоке. Первое выражение бо
лее удобно, чем второе, так как при изменении числа М в потоке одно
временно меняется скорость звука а, в то же время величина критиче
ской скорости звука акр при изоэнтропическом течении в сопле остается 
постоянной . Используя газодинамические функции, величину потока 
полного импульса Иа можно также выразить следующими формулами : 

где 

И _ РпF.-. 
а п - r (Ла) ' 

г (Л) 

k - 1 1 - -- Л2 k + 1  
1 + ).2 

1 
} (Л) = ( l +Л2) ( 1 - k - 1 Л2 ) k-t . k + 1 

(3. 22) 

(3 . 23) 

Графики газодинамических функций r (Л) ; f (Л) ; z (Л) приводятся на рис_ 
3 . 1 0, 3 . 1 1 .  

По формулам (3 .22) и (3 .23) при известных Ра или Р0а можно рас
считывать поток полного импульса в любом сечении сопла ,  в том числе 
и выходном. Величина избыточного импульса сопла отличается от пол
ного импульса на отрицательную величину сил атмосферного давления. 
действующих на площадь выходного сечения сопла, - рнFа. Запишем 

(3 .24) 

122  



Если ввести коэффипиент fia, учитывающий степень нерасчетности исте
чения из соnла (Ра =;:) , то величину избыточного импудьса пото

ка на выходе из сопла можно преобразовать следующим образо м :  

И� = т l Wa+ PaFa;�;�fpa) ] =та ( Ма + 
1--;;�{=а ] ; 

11 = k + 1 [ ( ' ) _ 't' (Л а ) _1 ] , 
а т акр z "а - ' 2k Аа Ра 

Иа = т  k + 1 ак� [ z (Ла) _ _ 2_ Ла
2 J-j . 

2k k + 1 Ma Pa 

(3. 25) 

(3 . 26) 

(3. 27) 

Ср авним полные и избыточные импульсы дозвукового и сверхзву
кового сопел. Будем ср авнивать удельные или единичные импульсы, 

1 1 l,J ] Z(Л ) j(Л r (Л 
l l �i ! i 

) 1,0 

0,3 

J_ 1----.' 1 f--l 1 ! 1 'н- 1 1 
N--t j 
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Рис.  3. 1 0. Графики I азадинамических 
ф у нкций z (Л) , г ( Л) , f (Л) при k= 1 ,4 

Рис. 3. 1 1 . Гр афики газодинамических 
функций z (Л) ,  r Щ ,  fЩ при k =  1 ,25 

представляющие собой отношение импульса .к расходу газа,  протекаю
щего в сопле. Из соотношения (3 .2 1 )  непосредственно следует, что 
удельные импульсы сопел относятся как функции z (Ла ) , где Ла - !КОэф
фициент скорости в выходном сечении сопла .  При Л!(р = 1 ,0 z (Лнр) = 2,0, 

поэтому полный импульс сверхзвукового сопла в z (�а) раз больше 

импульса дозвукового сопла при наличии критического перепада в нем. 

Поскольку максимальная величина Лmах = --.  f k + 1 , то коэффициент 
v k - 1 

прироста импульса при использовании сверхзвукового 
k 

сопла по еравне

нию со звуковым не может превышать значения ,,г-- . r k2 - 1 Сравнение 

величины полного импудьса сопел позволяет выяснить газодинамиче
ское совершенство самих сопел.  Для того чтобы найти тяговый эффект 
с учетом противодавления окружающей атмосферы, необходимо срав
нить избыточные импульсы сопел. Избыточный удельный импульс зву
кового сопла в соответствии с фор мулой (3.26) будет : 

J _Иа _k + 1 а [ 2 _ _  2 _ _ 1 ] -а . lrk + 1 _ _ 1_1 а - - кр - - кр - • т 2k k + 1 Ра k kpa " 
Избыточный импульс сверхзвукового сопла,  работающего 

четных режимах, определяется соотношением 

J 
. Иа р Л . а р -= - = акр а р · т 

(3 .  28)  

на рас-

(3. 29) 
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Найдем вначале условие, при котором избыточный импульс сопла 
принимает максимальное значение. В том случае,  если потери в сопле 
отсутствуют, из физических соображений ясно, что максимальный избы
точный импульс, а следовательно, и тяга сопла соответствуют условию 
Ра = рн. Действительно, при Ра> Рн реактивная струя частично р асши� 
ряется вне сопла, не создавая реакцию потока на  его стенки (рис. 3 . 1 '2) .  
С другой стороны, когда Ра < Рн, струя в сопле перера-сширяется и дав
ление со стороны внутренней поверхности стенок сопла на  участке пере
расширения будет меньше окружающего давления. В обоих случаях тя
га сопла будет меньше, чем при Ра = рн. Этот результат можно непо
средственно получить из формулы (3 .26) , подставляя в нее различные 

р 
Рис. 3 . 1 2. Из·быточные силы давления на стенке сопла nри различных 

условиях истечения : 

а - ра > Рн; б - Ра < Рн; Ра > Рпр ; В - Ра < Рпр 

величины Ла и определяя в зависимости от располагаемого перепада 
давлений величину нерасчетности истечения Ра· Избыточный удельный 
импульс сопла при расчетном истечении выражается соотношением 
(3 .29) . Величина Wa или Лар в со01ветствии с располагаемым соотноше
нием давлений перед соплом и в окружающей среде определяется фор
мулами (3 .5 )  или (3 .6) . 

В реальных соплах присутствуют потери полного давления, которые 
в основном определяются трением потока о стенки сопла .  Наличие сил 
трения, действующих в противоположную от вектора тяги сторону, при
водит к тому, что максим альная тяга не соответствует условию Ра = Рн· 
В .качестве иллюстрации влияния нерасчетности истечения на тягу сопла - J 
на рис. 3. 1 3  приводятся зависимости J а = --а- от Ра для иде-

J а расч 
альнога сопла ( ас =  1 ,.0 , кривая 1) и сопла с потерями полного давления 
при истечении (а с = 0,5, кривая 2) . В обоих случаях перепад давлений в 
с·опле принят равным ..l!!L= 100. Видно, что при наличии потерь ма,кси-

Рн 
мальная тяга соответствует недорасширенному соплу (Ра> Рн) . 

Из 2ис. 3 . 1 3 можно заключить, что поскольку в районе оптимума 
кривая Ja =f (pa) имеет значительный пологий участок, то, желая иметь 
сопло с меньшим весом и миделем выходного сечения,  целесообразно 
ра ботать с существенным недорасширением потока при истечении . Най
дем долю тяги сверхзвуковой части сопла .  124 



Будем сравнивать удельный импульс простого сужающегося насад
ка с удельным импульсом сверхзвукового сопла с расчетным истечени
ем. Так каiК при наличии потерь при истечении величина оптимального 
импульса сопла мало отличается от импульса сопла с расчетным исте
чением, то такое сравнение правомерно и для идеальных, и для реаль
ных сопел. В соответствии с формулами (3.28)  и (3.29) величина отно
шения избыточных импульсов расчетного сверхзвукового и звукового 
сопла может быть найдена из выражения 

- la p 1 - ----=--a - k + l 
(3 .  30) 

-k- - kpa 
где Лар - коэффициент скорости на срезе расчетного сопл а ;  

Ра - степень нерасчетности истечения и з  звукового сопла .  
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Рис. 3. 14. Отношение избыточных им
пульсов р асчетного сверхзвукового и 

звуковою сопел 

Величина Ра зависит от располагаемого соотношения давлений в 
сопле, потерь полного давления при истечении и показателя политропы 
истечения.  Эта зависимость иллюстрируется рис. 3 . 14 .  Видно, что выиг
рыш в импульсе при применении сверхзвукового сопла может достигать 
несколько десятков процентов .  Однако основную долю тяги несет на

чальный участок расширяющегося сопла, где срабатываются перепады 

давлений Ро < 200. Связано это с уменьшением абсолютного уров-
Рн 

ня давления в потоке при больших степенях расширения и незначитель
ной доли его реакции на стенки сопла .  Поэтому при больших перепадах 
давлений в соплах их выполняют со значительной степенью нерасчетно
сти истечения (ра> 1 ,0) . 

На  тяговые характеристики сопел, как видно из рис.  3 . 1 4, оказыва
ет влияние величина показателя политропы расширения . При одинако
вой величине Т0 газов чем меньше k, тем больше можно реализовать 
тягу сопла при заданном перепаде давлений в нем. Термадинамически 
это объясняется тем,  что при уменьшении k процесс р асширения при
ближается к изотермическому, р абота расширения которого выше, чем 
у адиабатического процесса . Физически это связано со следующим о б
стоятельством.  При уменьшении k для реализации заданного перепада 
давлений требуется большая степень расширения сверхзвуковой части 
сопла .  Это непосредственно видно из графика рис. 3. 1 5, где приводятся 

величины отношений F а в зависимости от k для ряда величин Ро • 
Fкр Рн 
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Таким образом, при уменьшении k возрастает площадь поверхности 
сверхзвуковой части сопла,  к которой приложена сила реаrщии истека
ющих газов . В связи с этим при р асчете выходного импульса сопла 
ошибки в оценке k могу г привести к погрешностям в определении И а, 
возрастающим по мере роста степени расширения сопла .  Р асчет равно
весных параметров высокотемпературного газа при течении в сопле наи
более правильно производить по i-s-диагр аммам.  

Рассмотрим теперь тяговые характеристики сверхзвукового сопла,  
ра ботающего на  режиме перерасширения . Из соотн�шения (� .2 1 )  вид-

ft) 

5 

J 

-� 1 
- L  -.--

�-�+ _/ !---+------ / _/ 
f / v 

V/ Y: � 
/,_ /'"': � f--- А� 'l" ........... ...- ' 

.....-:: � 
� 

-;.\i,2 ."L... ____,.",. 'f. \5 
rZ �� � v 1:-k  

� f-":1,3 -;;;;--1< "' 1,� 
,............ 

tO ZO 30 '10 50 60 70 80 90 Ро 
Ра 

Рис. 3. 1 5. Влияние k н а  степень р асши
рения сверхзву кового сопла 

но, что полныи удельныи импульс 
сверхзвукового сопл а тем выше, 
чем больше его степень расшире
ния. Однако избыточный импульс, 
который определяет тяговый эф
фект сопла при его р аботе в среде 
с противодавлением, уменьш ается 
при р асширении газа в сопле 
сверх р асчетного истечения. Н а  
участке сопл а (см .  рис .  3 .  1 2 , 6 )  
о т  р асчетного сечения (р = рн) 
вниз по потоку давление на  стен
ках меньше давления окружаю
щей атмосферы .  Поэтому уч асток 
от р асчетного до выходного сече
ния сопла имеет отрицательную 
тягу. Если степень пер ер асшире
ния потока в сопле таков а, что 
скачки нер асчетности находятся 
на срезе сопл а (см . § 2 ) ,  то удель

ный избыточный импульс сопл а можно р ассчитать по формуле (3 .  26) , 
подставив в нее величину 'fta, р авную отношению n (Ла) , где Ла - коэф-n (Ла р) 
фициент скорости на срезе сопла ,  а Лар - коэффициент скорости , соот
ветствующий р асчетному истечению при имеющемся в сопле перепаде 
давлений .  

На рис .  3 . 1 3  приводятся расчетные величины потерь тяги сверхзву
ковых сопел вследствие перерасширения потока в сопле. Как видно, эти 
режимы ра боты сопел невыгодны для двигателя. При некоторой степе
ни перерасширения потока в сопле, как показано в предыдущем пара
графе, скачки нерасчетности переместятся внутрь сверхзвуковой части 
сопла (сечение Пр-Пр на рис.  3 . 1 2 , в) . Поскольку за скачком уплотне
ния статическое давление возрастает, тяга сопла при заданном перепаде 
давлений будет больше, чем если бы скачки нерасчетности оставались 
на срезе сопла .  На  стенку сопла между сечениями Пр и а теперь дейст
вует большее статическое давление. Сила, приложеиная к стенке сопла в 

Fn 
зоне оторвавшегося от стенок потока, равна S (Рд - Рн) dF , где 

Fпр 
Pд =f (F) - распределение давления на стенке в зоне отрывного течения. 
Величина Рд зависит как от параметров внешнего потока , обтекающего 
сопло, так и параметров реактивной струи и конструкции сопла .  

Избыточный импульс сопла до сечения, где произошел отрыв пото
ка (см .  § 2) , очевидно, может быть р ассчитан по формуле (3.26) . 

Поскольку эти режимы работы не являются характерными для со
пел, мы не будем более подробно на них останавЛиваться. Отметим, 
однако, что те типы сопел, кото,рые спрофилированы таким образом, 
чтобы не допускать большого перерасширения реактивной струи, спо-
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собствующие более раннему отрыву потока от ст�нок, лучше работают 
в мерасчетных условиях. Для двигателя, работающего в широком диапа
зоне скоростей полета, такие режимы р а боты сопел могут быть в начале 
разгона,  когда еще малы перепады давлений в сопле, рассчитанном на 
большую степень р асширения. 

Реальный процесс расширения газа в сопле, как уже указывалось 
выше, сопровождается необратимыми потерями. Потери связаны с теп
лоотводом в стенки камеры, при которых уменьшает·ся энтальпия пото
ка, с трением потока о стенки, с неравномерностью полей в выходном 
сечении и т.  д. Уменьшение импульса сопла, .связанное с особенностями 
регулирования тяги и угла наклона ее вектора ,  с особенностями ох.'Iаж
дения или теплозащиты его стено.к, как правило, определяется экспери
ментально в конкретных у·словиях ра боты сопла на  двигателе . 

Более общий характер носят потери, связанные с трением и потеря
ми кинетической энергии в пристеночном пограничном слое, а также с 
особенностями профилирования его контур а .  Если контур сопла спрофи
лирован неправильно, то возможны дополнительные потери в ядре по
тока при возникновении скачков уплотнения, а та.кже вследствие неосе
вого выхода потока из сопла и неравномерности ра.спределения пара
метров на его ·срезе. При неосевом выходе потока из сопла количество 
его движения пропорционально среднему .косинуса угла наклона векто
ра  с.корости к оси, так как тангенциальные компоненты импульса или 
ур авновешивают друг друга или создают силу, перпендикулярную нап
равлению движения . Для конического сопла с полууглом р аствор а  
сверхзвуковой части сопла ас < 20° приближенно можно считать, что ве-• 2 ас 
личина р асчетнон тяги сопла меняется пропорционально cos Т . 

В более сложных случаях потер и вследствие неосевоrо выхода по
тока определяются в зависимости от метода профилирования кон гура 
сверхзвуковой части ·сопла.  Основную долю потерь импульса в правиль
но спрофилированном сверхзвуковом сопле составляют потери из-за на
личия пограничного слоя на  стенке сопла .  При обтекании стенки сверх
звуковым потоком нарастает пограничный слой, в котором вследствие 
трения на стенке и между слоями газа теряется кинетическая эн�ргия 
потока .  

Потери в сопле можно характеризовать р азличными коэффициента
ми. Наиболее распространенными из них являются скоростной коэффи-

''' W 0 • • циент 'rW = --·- - отношение среднеи реальнои скорости на  срезе 
Wа ид 

сопла к скорости адиабатического расширения без потерь и коэффици-
Jапа 

ент потерь импульса rc = (J ) - отношение реального полного 
ап а = 1 

импульса на выходе из сопла (lа п) к импульсу идеального истечения .  
Нетрудно видеть, что при одномерном р ассмотрении течения коэффици
енты 'Фw и 'I'Jc связаны соотношением 

z (o/w А а ) 
f!c = 

Z (Ла) • (3 .  3 1 ) 

где 'Ла - коэффициент скорости при идеальном процессе расширения до 
заданной площади или заданного давления на  выходе из сопла .  Связь 
потерь полного давления при истечении газов в сопле crc с величиной 
скоростного коэффициента 'Фw устанавливается очевидным соотноше
нием 

k-1 
-k-

2 1 - (Pal Роас) '''w = --=-=-=--=---=....---;--1' k-1 
-k-

1 - (PaiPo) 
(3 .  32) 
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Обратное соотношение имеет вид 

:, =(:: ) { t - Ф'w [ ! -�) ... ]):' · (3. 33) 

График выражения Ос приводится на рис. 3. 1 6. 
Расчеты и опытные данные показывают, что для хорошо спрофили

рованных сверхзвуковых сопел '/>w составляет 0,96-0,97, что равносиль· 
но диапазону 1) с = 0,97-;-0,98. На сужапощемся участке сопла и в доэву
ковых соплах потери полного давления оцениваются коэффициентами 
О'с.дз = 0,98-:-0,99. 

ПОРЯДО К  РАСЧ ЕТА СО ПЛА 
При расчете сопла необходимо найти площади 

ходиого сечений и импульс на выходе. 
критического и вы-

Критическое сечение определяет р асход через 
площадь может быть найдена из соотношения 

сопло, поэтому его 

v k+1 
F . - (k + 1 )k-1 _1 т YToR р. кр - 2 ' k ас.дз Ро (3 . 34) 

где i _: т - расход, который должно п ропустить сопло; 
Т0 , р0 - параметры заторможенного состояния газа перед соплом; 

k - показатель адиабаты; 
р. - коэффициент расхода сопла; 

ас . .-з - лотери полного давления на дозвуковом участке сопла. 
Однако в результате расчета камеры сгорания двигателя обычно 

известно число М или коэффициент скорости Л в ·конце теплоподвода. 

- -

........ :---..... 
, \.'- " 

0,6 1'\. �"- - - .  · ....: V'Pw-0,98 

1'---
- - -

\ � 1 
..... .... . ... )'fJw= 0,9'1 0,'1 
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so tqo 150 
о 500 1000 1500 Ро бе 

Ра 
Рис. 3. 1 6. Связь коэффициента потерь 
полного давJiения в сопле (О'с)  с ко
эффициен rом уменьшения скорости 

истечения ('Фw)  

В этом случае из ур авнения нер аз
рывности через сечения сг и кр 
(см.  рис. 1 .  6, б) можно з аписать, что 

Fкр q (Лег) (3 .  35) Fcr = !J-I:Iдэ 
' 

Выходное сечение сопл а не ли
митирует р асхода и выбир ается 
в соответствии с р аспол агаемым со
отношением давлений в сопле или 
огр аничениями миделя.  Связь отно
шения площадей критического и вы
ходного сечения со срабатываемым 
в сопле переп адом давлений можно 
н айти , реш ая совместно два ур а в 
нения - нер азрывности и Бернулли : j ' 

Fa 1 (3. 36) [�:Jf!:r�·=-:.: а =F:;; = ас aq (А а) 

Vf k+ 1 l ( Ра )"-"1 1 ИЛИ Аа = -- 1 - , k-1 Pot:sca t:sдз 
(3 . 37) 

где Оса - потери полного давления в сверхзвуковой части сопла.  
Должно быть известно или fa, или PaiPo· Некоторая сложность решения 
уравнений (3.36) и (3 .37) состоит в том, что Оса зависит от 'Ла (см .  
рис. 3 . 1 6) . С помощью нескольких приближений при известной величине 
'/>w или 'l')c 'величины 'Ла и fa могут быть найдены. 
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Полный и избыточный импульсы в выходном сечении сопла после 
нахождения Ла и Ра могут быть найдены по формуле (3. 2 1 )  и (3 .  26) . 

§ 4. РАЗЛ ИЧ Н Ы Е  СХЕМЫ СО П ЕЛ 

И ИХ П Р И Н Ц И П ИАЛ Ь Н Ы Е  ОСО Б ЕН НОСТИ 

• Принцип ускорения газового потока, описанный в § 1 и 2, может 
наити .конкретное конструктивное воплощение в ·соплах р азличных схем. 
Наиболее распространены в практике двигателестроения осесимметрич
ные или плоские сопла, представляющие собой либо сужающийся, либо 
сужающе-расширяющийся канал с прямолинейной осью. Очертание по
перечного сечения таких сопел может быть круглым, прямоугольным 
эллиптическим и т .  д. Попе-
речные сечения могут пред
ставлять собой постепенный 
переход от круга к эллипсу 
или прямоугольнику и т .  д . ,  
сохр аняя установленную вы- ;: "' 
ше з акономерность измене-
ния площадей поперечных 
сечений.  

Дозвуковая часть сопе.ТJ 
профилируется таким обр а
зом ,  чтобы иметь высокую 
р авномерность параметров 
в критическом сечении. 
Большая неравномерность 
скоростей в критическом се-

Рис. 3. 17. Коническое и профилированное до
звуковые сопла 

чении приводит к уменьшению коэффициента расхода сопел и ухудше
нию работы сверхзвуковой части сопла (возникновение скачков уплот
нения и т. д. см. [ 1 5], гл . IV, � 1 ) . Дозвуковая часть осесимметричных 
сопел может выполняться конической с углами схождения ас =  1 0°�20° 
или профилированной. Конические сопла имеют более низкие коэффи
циенты расхода !А. ( рис. 3.  1 7) . Так, например ,  указанному выше диапа
зону уг.1ов ас соответствуют коэффициенты расхода �А- = 0,98�0,96. Бо
лее равномерный поток в критическом сечении и высокое значение !А. 
имеют сопла , спрофилированные по методу Витошинекого [см. схему 
рис. 3 .  17 и формулу (3. 38) ]: 

( 1 --%-)2 

(1 + :z: у 

(3 .  38) 

Стенки таких сопел следуют линиям тока идеального потока, поэтому 
величина IA- = 0,99-.;- 1 ,0. 

Сверхзвуковая часть осесимметричныХ:' сопел может быть также ко
нической или профилированной. В соплах с конической расширяющейся 
частью истечение цроисходит приблизительно как из источника 
( рис. 3 . 1 8 ) . Поэтому с целью уменьшения потерь полезного импульса,  
направленного по оси сопла, углы раствора таких сопел делают неболь
шими :  ас = 10°-;..20°. 

Расчет профилированных сопел проводится методом характеристик. 
Стенка профилированного сопла может иметь угловую точку в критиче-
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ском сечении огибая которую, поток изоэнтропически расширяется . Та

кие сопла нdсящие название сопел с угловой точкой, короче, чем сопла,  

в которы'х стенка следует какой-либо плавной линии тока (см . 

рис. 3 . 1 8) . Профилированные сопла имеют участок, назначение которо

го направить поток в сторону вектора  тяги и выравнять его параметры 

по сечению. Обычные сверхзвуковые сопла имеют два существенных не

доста'fiка : во-первых, при больших степенях расширения сопло получа 
ется длинным и тяжелым, и, во-вторых, они весьма чувствительны к не
расчетным условиям р аботы, связанным с измене
нием противодавления. 

Эти недостатки проявляются в меньшей сте
пени в кольцевых соплах с центр альным телом.  
Схемы таких сопел приводятся на  рис. 3 .  1 9 . В отли
чие от обычных эти сопл а имеют кольцевое горло, 
а в центре р асширяющейся ч асти сопл а р аспол а
гается коническое или специально спрофилирован-· 

Сопло r: !дло4оiZ 
moчlfOIL \ 

Проtрцль по npoмeжumoчffOiJ. лu нu и тона 
lfOffu чer:нoe \ 

сопло 

Рис. 3. 1 8. Р азличные способы профилирОIВ ания 
сверхзвуковой части сопла 

Рис. 3. 19.  Схемы 
кольцевы х  сопел 

ное тело. Поток г азов, выходящих из горла, может напр авляться в з а
висимости от типа сопла по трем различным направления м :  параллельно 
оси, вдоль стенки обечайки сопла и вдоль центр ального тел а. Поскольку 
длина сопла пропорциональна характерному размеру горла,  то при р ав
ных степенях р асширения кольцевые сопл а получаются зн ачительно 
короче обычных сопел (рис. 3. 30 ) . Струя газа, выходя из сопл а ,  р ас
ширяется, огиб ая точку А (рис.  3 . 2 1 ) ,  и распростр аJiяется вдоль цент
р ального тел а, которое равномерно поворачив ает поток к оси двигателя .  
Если сопло с центральным телом прикрыто с наружной части цилиндри
ческой обечайкой, то процесс р асширения в нем не аналогичен р асшире
нию в обычном сопле, как это может показ аться н а  первый взгляд, так 
как влияние центр ального тел а на  процесс р асширения больше, чем 
влияние н аружной стенки. Главная особенность кольцевых сопел состоит 
в том, что тяговые хар актеристики их менее чувствительны к изменению 
противодавления окружающей среды. 

Работу кольцевых сопел на перасчетных режимах иллюстрирует 
рис.  3 .2 1 .  На расчетном режиме работы сопла поток, как и в обычном 
сопле, истекает параллельно·оси сопла. Так как поток, выходя из точки 
В,  течет параллельна оси и имеет давление, р авное давлению окружаю
щей среды, то стенка обечайки (показанная на чертеже пун.ктиром)  не 

нужна. Характеристика В С  имеет угол наклона a = arcsin -1- (см. 
М а 

гл . IV) . Предположим теперь, что давление в окружающей с.реде воз 
росло ( или уменьшилось давление в двигателе перед соплом ) .  Так же 
как и в обычных соплах, у кромки обечайки возникнет косой скачок уп-
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лотн:ния , восстанавливающий давление в потоке до давления окружа
ющем среды. Однако в отличие от обычных сопел здесь не произойдет 
значительного перерасширения потока, так как падающий на стенку 
ц�нтрального тела скачок уплотнения вызовет обрыв логранячного слоя . 
Перерасширению потока на центральном теле и возникновению боль
шого участка с отрицательной тягой препятствует та :кже лрадиент дав
ления на вогнутой поверхности центрального тела, ко'гда диаметр цент-

L к: . с  

L с .  с 

Рис. 3.20. Сравнение длин обычного 
и кольцевого сопел Рис. 3.21 .  Схема течения в кольце

вом сопле на верасчетном режиме 
работы 

рального тела становится малым. Эти причины приводят к тому, что 
кольцевые сопла обладают способностью саморегулироваться в зависи
мости от существующего перепада давлений.  

На  рис . 3.22 показано качественное протекание тяговых характери
стик обычных и кольцевых сопел в з ависимости от нерасчетности исте
чения.  При .Ра:;;:::- 1 ,0 ,кольцевые сопла имеют такие же тяговые характе
ристюш, что и обычные сверхзвуковые сопла ;  однако при  .Ра < 1 ,0 они 
обладают уже значительным преимуществом вследствие менЬ'Ших по
терь тяги. Для того чтобы улучшить хар актер истики обычных соп ел , их 
необходимо регулировать, меняя соотношение площадей критического 
и выходного сечений .  В настоящее 
время имеются конструкции таких 
сопел [3] . Ja 

Применеине на  двигателях 
обычных или кольцевых сверхзвуко
вых сопел определяется в основном 

б 0,9 компоновочными соо р ажениями и 

1 
r 
1 

1 теплоз ащитой. Именно эти сообр а 
жения привели к более широкому 
р аспростр анению на  дозвуковых о,в 
ПВР Д обычных сверхзвуковых со- D 
пел с прямолинейной осью. Компо-

r! 
J , 

-<J" ·- ·· -г--- '  
v r--г-

1 
0,5 1, 0  !, 5  

новки ГПВР д и РПД, как  пр авило , 
Рис. 3.22. Влияние нер асчетиости истепредусм атривают применевне коль- чения на избыточный импульс обычво-

цевых сопел . ro и кольцевого сопел: 
Особый кл асс сопел представ- -- обнчвое сопло; 

ляют эжекторвые сопл а [ 1 ] .  Они - - - ко..ьцевое сопло <О - вксперииевт) 
имеют улучшенные хар актеристики 
на  вер асчетных режимах работы . Подробно н а  этих типах сопел мы не 
ост анавливаемся. Также оставляем в стороне вопросы регулирования 
вектора тяги и классификацию сопел по этому признаку. 
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Г л а в а  IV 

Диффузор 

§ 1 .  НАЗ НАЧ Е Н И Е  ДИФФУЗОРА, ОСНОВ Н Ы Е  ПАРАМЕТРЫ, 
ХАРАКТЕРИЗУЮ Щ И Е  ЕГО РАБОТУ 

Входной диффузор ВР Д предназначен для за1бора воздуха и иреоб
разования кинетической энергии набегающего потока в потенпиальную 
энергию давления. Течение воздушного потока в диффузорах двигателя 
носит пространственный характер . Теория пространствеиных дозвуко
вых течений позволяет в большинстве важных для практики случаев 
рассчитать основные характеристики течения и найти контуры диффу
зора и его .параметры { 1 5]. В месте с тем основные закономерности рабо
ты диффузоров, нео·бходимые для анализа ВРД, можно полvщ1ть, оста 
ваясь в рамках одномерной теории газовых течений. Считая, что при те
чении газа по тракту диффузора в каждом поперечном сечении потока 
его параметры постоянны, можно найти связь между ними,  испоЛJ>зуя 
уравнения расхода, энергии и Бернулли .  Если нет устройств для регене
рациИ 'тепла и можно иренебречь теплоотводом в стенки, полное тепло
с�держание потока воздуха по . тракту диффузора сочаня'етс'я неизм�н
ным, поэтому можно записать, что - -

w2 

r Р он Тон =r. р дТд + -f = сродТод , 
где инде·кс «Н» относится к параметрам набегающего потока ; индекс 
«Д» - к параметрам воздуха в конце диффузора.  Вследствие роста тем
пературы в процессе сжатия воздуха меняется показатель его адиабаты. 
Процесс сжатия в диффузоре ВР Д можно считать адиабатическим со 
средним коэффициентом kв. Тогда полное давление изоэнтропически за
торможенного воздуха можно связать со статическим давлением в набе
гающем потоке соотношением 

.ltв 
Рон = Рн с;; )kв -"•1 

Точный расчет процесса сжатия в диффузоре при больших числах М 
проводится с использованием t-s-диаграммы воздуха. 

На рис. 4. 1  приводятся параметры заторможенного состояния воз
духа в диффузоре, рассчитанные по i-s-диалрамме с использованием 
величины kcp и при постоянном k= 1 ,4 .  Видно, что до М=З,О расчет 
можно проводить с использованием газодинамических функций при 
k = l ,4 :  

k 
- ( k - 1 2 ]k-1 р н . Рон - Рн 1 + -2- Ми = 1t (Лн) ' ( 4. 1 ) 

k [ k - 1 ]k-1 Тн Тон = Тн 1 + -2 - Ми =:rr'н) ' (4. 2) 
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При больших Ми расчет по этим формулам приводит к систематическому завышению Тон и занижению Рон. 
Бели полная энтальпия в диффузоре восстанавливается полностью, 

то полное давление частично теряется . Эти потери обычно учитываются 
коэффициентом сrд. К:оэффициент ад пред'ставляет собой отношение полного давления воздуха в конце · 
диффузор а  к полному давле
нию н абегающего потока при 
его изоэнтропическом тормо
жении : 

"��. = Род (4 . 3) Ро н 
Возможны и другие коэф

фициенты, учитыв ающие по
тери полезной энергии при тор 
можении воздуха в диффузоре. 
В частности, коэффициент по
лезного действия Тlд• представ
ляющий собой отношение дей
ствительной р аботы сжатия 
воздуха к р аботе адиабатиче
ского торможения с постоянной 
энтропией 

L 
.., - а д ' 1}1. - -- . 

Lад . ид 
(4. 4) 

ров 
Рн 

900 -- по i - s rluazpatme 
- - - 1<. = /, 't  
- - kcp ( k 8) 
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Рис.  4. 1 .  Параметры торможения свободного потока, рассчитанные р азличны
ми �1етодами, Т н = 2 1 6,5° 1( 

Эффективность процесса адиа·батического сжатия в диффузоре мо
жет оцениваться величиной возрастания энтропии между входным и вы
ходным сечениями :  

s0��. - saн = - R in Рон = - R 1n a��. . (4. 5) Poll. 
Одной из важных характеристик диффузора как воздухозаборника 

являет<:я коэффициент расхода (/)д. К:оэффициент q>д характеризует соот-

а н � а 
н 8)( 1 .х 1 

t-�-,r:Jl�:_:�� 
а) d) 

Вх "' а 

f-d -� 1 
8) 

Рис. 4.2. Основные схемы лобовых диффузоров :  
а-дозвуковой; б-1:верхзвуково11 мноrоскачковый; в---<:верхзвуковой типа обратного соп

л а  Л аваля 

ношение между максимально возможным расходом воздуха, способным 
rnройти через входное сечение диффузор а при заданных параметрах на
бегающего потока, и действительным расходом. Для схем диффузоров, 
приведеиных на рис. 4.2, он равен отношению площадей нормального се-

1 33 



чения невозмущенного набегающего потока воздуха и входного сечения 
диффузора : 

Fн 
<!'д =<!'н =- • Fвх 

Расход через диффузор, как будет показано ниже, может ограничивать

ся как условиями течения в самом заборинке (обтекание центрального 
конуса, запирание горла и т. д . ) , так и условиями течения в последую
щем тракте двигателя (тепловым подпором 't' в камере сгорания, кризи
сом в выходном сопле, кризисом в эжекторе РПД и т. д. ) . 

:,#' .... ,, 
; .;.s 

Рис. 4.3. Некоторые особые типы диффузоров : 
а-кольцевой: б-секторный; в-прилегающий, боковой 

Диффузор может иметь значительное лобовое сопротивление, кото
рое учитывается двумя коэффициентами Схоб и Схд· Коэффициент про
фильнога сопротивления обечайки Схоб представляет собой отношение 
интеграла избыточных сил давления, действующих на переднюю кром
ку абечайки, к скоростному напору набегающего потока воздуха и пеко
торой характерной площади, например площади входного сечения диф
фузора : 

(4. 6) 

Коэффициент волнового сопротивления диффузора Схд представляет со
бой отношение интеграла избыточных сил давлений на жидкую струйку 
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тока (см.  рис. 4 .2)  к скоростному напору набегающего потока воздуха и площади входа в диффузор : 
FBX 

2 f (P -Pн) dF FH 
Сх :я'= 2 РнW нFвх 

При коэффициенте расхода <рд, равном 1 ,0 ,  Схд = О, так как Рн = Рвх· 
Основное требование, которому должен удовлетворять диффузор, 

состоит в обеспечении заданного расхода воздуха при максимальном ко
эффициента О"д и минимальных коэффициентах Схд и Схоб ·  В практике са
молета- и ракетостроения применяются различные типы воздухозабор 
ников (лобовые, кольцевые) и большой класс прилегающих заборников 
(подфюзеляжные, боковые, крыльевые и т. д.) ( рис. 4 .3 ) . 

Мы остановимся на  tработе наиболее распространенного и эффек
тивного воздухозаборника - лобового диффузора.  Качественные осо
бенности течения и характеристик других типов диффузоров рассмот
рим более кратко. 

§ 2. ДОЗВУКОВЬI Е Д И Ф ФУЗОРЫ 

РАБОТА ДИФФУЗО РА П РИ Мн � I ,О 
На рис. 4. 2, а показана схема  лобового диффузора, применяемого 

при дозвуковых и малых сверхзвуковых скоростях полета .  Он представ
�яет собой простой расширяющийся канал, в котором в соответствии с 
выражением (3. 1 0) уменьшается скорость и растет давление воздуш
ного потока. 

С целью уменьшения потерь из-за отрыва потока или обратного пе
ретекания .кромки лобового диффузора имеют плавные очертания . По
тери полного давления в таких диффузорах при дозвуковых скоростях 
на его входе состоят из потерь на трение и вихреобразования, свойст
венных расширяющимся диффузорным каналам [3]. 

На рис. 4.4 в качестве примера даны полученные К. С .  С циллаtрдом 
экспериментальные величины коэффициентов восстановления давления в конических диффузорах с равномерным полем скоростей на входе, ко
торые могут быть использованы для расчета величин ад дозвуковых 
диффузоров. Несколько меньшие потери, чем конические диффузоры, 
могут иметь изоградиентные диффузоры, у которых давление нарастает 
равномерно по длине, и потому уменьшается вероятность отрыва пото
ка от стенок и образование вихрей. Используя ур авнение неразрывности 
и Эйлера и условие dp =const , нетрудно получить уравнение кривой, dl 
образующей изоградиентного диффузора .  Для течения несжимаемого 
газа оно имеет вид 

w2 
l = � [ t - (dвx)41_1 . 

х 2 dx dpfdl (4. 7) 

Как видно из рис. 4.4, при приближении числа М к единице во вход
ном сечении диффузор а потери полного давления резко возрастают, что 
связано с образованием местных сверхзвуковых скоростей и скачков уп
лотнения. Поэтому целесообразно таким о бразом осуществлять тор мо
жение воздуха ,  чтобы поток ча'стично подтормаживался еще перед диф
фузором и уменьшались скорость на  входе и длина диффузора .  Форма 
струи на входе в диффузор при дозвуковых скоростях полета зависит от 
соотношения скорости полета и скорости воздуха на входе. На  рис. 4.5 
показаны три возможных режима течения на входе в дозвуковой диф
фузор. Как видно, площадь входящей в диффузор струи может быть 
больше, меньше или равна площади входа . Следовательно, коэффициент 
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расхода (/Jд может принимать значения : <рд> I д  (/Jд< l ,O и qJд=·l ,O. 
Как будет показано в дальнейшем, при сверхзвуковых скоростях полета 

� "'"11� 
0, 950 1 

0, 900 
0, 850 

од� 4 °  
..., """" 

n 0,950 
0, 900 

0,850 

- .е.. klL о = 6° 
� ... """� 1108 

0, 800 0 800 О 0, 2 о,ч 0,6 0, 8 Мвх ' О 0, 2 0,4 0, 6 0, 8 Мвх 

б д  5д r' Г' ос... 1 
� %0 0, �0 ..... о = в о 

� 
0, 900 0, 900 i ' 

� �о о, �о 

Т"' � k. 
1 � �д: 10' 1--"-1" 
1 ' � J 1 " 

1 i �\ 
1 О, 800 0,800 О 0, 2 0,4 0,6 0,8 Мвх О 0, 2 0,4 0, 6  0, 8 М вх 

Рнс. 4.4. З ависимость коэффициента потерь ПОJlНого давления 
(ад)  конических дозвуковых диффузоров с р азличными углами 
раскрытия t6д)  от числа М на входе ( о пыты 1(. С .  Сцилларда) 

возможно только обтекание диффузора при (/Jд < l ,O .  Диффузор с задан
ными проходными ,сечениями при разгоне от Мн=О может иметь все 
указанные выше случаи течения на входе. При Мн :::;; 1 ,0 максимально 

а) 

8) 

н 8х 

м, �=-_,____- --
о) 

Рис. '!.Ь. Р азличны�:: cxc�IJ:.I теЧения на входе в дозвуковой диффузор при 
Ми < l ,О: 

а - М И < М 11Х; 'Р и  > 1 , 0; б - М И = М 11Х; 'Ри - 1 , 0; 8 - М И > JI.\ 11X; 'Ри < 1 , 0 

возможное значение (/Jд дозвукового диффузора соответствует достиже
нию во входном сечении скорости звука. З аписа1в уравнение неразрыв
ности через сечения н и вх, получим, что 

(<рд) m a x  = 1 /q (А.н) , 

где q (А.н) - газодинамическая функция от числа А.н набегающего по
ток а .  
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Величина 'Pд min целиком определяется сопротивлением рабочего 
тр акта двигателя и при Мн< 1 ,0 может неограниченно стремить·ся к 
нулю. 

Если скорость полета и требуемый р асход воздуха постоянны, то 
форму входящей струи можно менять за счет изменения площади вход
ного сечения . Очевидно, что по мере увеличения площади входа при за
данной площади входящей струи коэффициент расхода будет умень
шаться и при 'Рд< 1 ,0 частичное торможение потока будет осуществлять
ся в свободном потоке. При этом потери полного давления в самом диф
фузоре уменьшаются . Однако при очень низких значениях 'Рд вслед
ствие искривления граничной струйки тока возможны такие режимы те
чения, когда часть расхода будет возБращаться обратно с потерей им
пульса потока.  Кроме того, на внешней поверхности обечайки диффузо
ра  может произойти срыв потока со стенок, что приведет к возрастанию 
коэффициента ·Сопротивления Схоб · Опыты показывают, что компромис
ным решением является такое, когда скорость на входе в диффузор при
близительно составляет половину скорости полета. 

РАБОТА ДИФФ УЗ О РА П Р И Мн > 1 ,0 

При сверхзвуковых скоростях полета торможение потока до входа 
в простой диффузор осуществляется в скачке уплотнения. Скачок уплот
нения имеет Кiриволинейную форму, как показано на рис. 4 .6 .  Однако в 
своей центральной части он близок к прямому скачку уплотнения.  По
этому потери полного давления в нем можно рассчитывать по форму
лам для прямого ·скачка уплотнения . 

н 

м н >  �о t-_-_-__.__r::=-
Рис. 4.6. Схема о б 1 екания дозвукового 
диффузора сверхзвуковым потоком 

Прямой ;ка чак 

Pr 
� 

w, __........ ____..r-+ м, > 1, 0 � 
=--'F 

" , г 
w' 
м'< 1, 0 

Рис. 4.7. Прямой скачок уплот
нения в цилиндрической трубе 

Соотношения для прямого скачка уплотнения легко получить, если 
представить, что он отделяет сверхзвуковой поток от дозвукового, теку
щих в цилиндрической трубке (рис.  4 .7) . Поскольку в цилиндрической 
трубе поток полного импульса сохранится неизменным, то можно запи
сать, что 

mW1 + p1F = mW' + p'F , 

или, используя преобр азование Б. Н. Киселева для потока импульса, 

k! + 1 - () ) k' + 1 ' , ( ' ' ) --m1a1кp,G 'l = -- т  а z л , 2kl 2k' кр 

где индексом « 1 »  обозначены параметры перед скачком, а «штрихом» -
за ним .  Пренебрегая при малых сверхзвуковых скоростях (М<З,О) за
висимостью показателя адиабаты k от температуры и используя ус-

Jювия m1 = т' и Т0 = Т� , можно записать , что 

или l +_l = Л' + -1 
"l Л t Л '  ' 

откуда следует, что 'J..' = 1/'J.. t .  
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При прохождении скачка уплотнения расход остается постоянным.  
Поэтому имеем 

откуда 

! k+1 
v k (-2 )k-1 

k + l 

' 

... 1 k+l 
= v k (-2 )k-1 

k + l 

а = _Р_о =-q _(Л_t) = �q�(.....:Л t�) _ п . ск Pot q (Л ' ) q (l/Л t) 

р� q (Л ' ) F 
VRT� 

(4. 8) 

Таким образом, коэффициент потерь в прямом скачке уплотнения 
однозначно связан с коэффициентом скорости набегающего потока за
висимостью ( 4 .8) . Используя связь Л и М [см .  формулу ( 4 .9) ], а также 
р0 и р [см . (3 .6') ], запишем ряд соотношений для параметров потока при 

. прохождении прямого скачка уплотнения:  

2 -- /..2 
мз = _k_+�l __ 

k - 1  1 - -- /..2 k + 1 
Изменение статического давления : 

L = � M� - k - 1 . 
Pt k + 1 k + 1 

Изменение плотности : 

(4. 9) 

(4. 10) 

( 4. 1 1 ) 

На рис .  4. 1 4  приводится зависимость О'п ск от числа Мн полета. Из 
э-той зависимости следует, что при Мн> 2,0 торможение потока при на
личии на входе ·в диффузор прямого скачка уплотнения сопровождается 
большими потерями полного давления. 

Поскольку за ·Прямой ударной волной в соответствии с соотношени
е!\-i (4. 10 )  происходит з.начительное повышение давления, то при Мн> 1 ,0 
возрастают также коэффициенты волнового сопротивления Схд и Схоб · 
Следует также отметить, что если сопротивление последующего тракта 
двигателя мало, то прямой с-качок может войти внутрь расширяющейся 
часm диффузора.  Поскольку при этом число М перед �Скачком возраста
ет вследствие р азгона потока (как в сверхзвуковой части сопла ) ,  то по
тери полного давления еще более увеличатся. Величину О'п ск в этом 
случае можно определить в соответствии с кривой 1 (см. рис. 4. 1 4) по 
новому числу М перед скачком.  Таким образом, режим максимального 
восстановления давления дозвукового диффузора (О'  д max) соответствует 
положению прямого скачка перед входом в него. При больших полет
ных числах Мн применяют сверхзвуковые диффузоры, имеющие более 
высокие О'д и умер енные величины Схоб и Схд· 

§ 3. СВ ЕРХЗВУКОВОй Д И Ф ФУЗОР ТИ ПА ОБРАТНОГО СО ПЛА 

В простом расширяющемся канале невозможно обеспечить бесскач
кавое rорможение сверхзвукового потока до дозвуковой скорости. Для 
плавного перевода сверхзвукового потока в дозвуковой и наоборот [см .  
уравнение (3 . 1 0) ]  необходимо иметь сужающе-расширяющийся канал.  
Все типы сверхзвуковых диффузоров поэтому имеют участок, где пло
щадь сечения потока уменьшается до критического сечения или горла 
диффузора и вновь возрастает. 

1 38 



Представим, что цилиндрическая тр�ба с регулируемыми проход
ными сечениями расположена в параллельном сверхзвуковом потоке 
(рис .  4 .8 ) . 

Силами трения о стенки ·будем пренебрегать. I\роме того, будем по
лагать, что в ·каждом поперечном сечении трубы поток одномерен. EcлiJ 
сечение трубы не меняется , то поток воздуха, пройдя сквозь нее, сохра
нит неизменными все параметры, в том числе и скорость. Начнем умень
шать проходнее сечение трубы. Скорость потока будет падать на сужа
ющемся участке трубы и вновь возрастать в расширяющемся .  При не
котором сужении трубы в ее горле скорость потока впервые достигнет 
скорости звука . Степень сужения трубы, соответствующая этому случаю,  
может быть найдена из уравнения неразрывности течения через входное 
и кр итическое (минимальное) сечение трубы Fm: 

(4. 1 2 ) 

Поскольку при изоэнтропическом течении газа (ро, То, R, k )  = c onst , 
то 

( 4. 1 3) 

Таким образом,  степень сужения канала при Лm = 1 ,0,  .которое мы обоз
начим через Fm и будем называть относительной площадью горла, чис
ленно равна газодинамической функции q (Лн) набегающего сверхзвуко
вого потока. Если теперь продолжать уменьшать горловину трубы, то, 
как следует из соотношения (4 . 1 3) ,  сохранить постоянство расхода че
рез трубу невозможно, так как величина q (Лm) уже достигла макси
мального значения . Перед входом в трубу в этом случае образуется 
ударная волна,  которая часть расхода ,будет перепускать вне канала 
(см. рис. 4 .8, б) . По мере дальнейшего уменьшения площади Fm криво
линейная ударная волна,  близкая по интенсивности к прямому скачку, 
будет та.к же, как в простейшем диффузоре, перемещатыся вверх по по
току, уменьшая коэффициент расхода q>д.  Таким о бразом, сверхзвуковой 
диффузор типа обратного сопла Лаваля может ра ботать без ударной 
волны на входе только при q>д = 1 ,0.  

Теперь представим обратный процесс - будем увеличивать критиче
ское сечение трубы. Возникает вопрос: когда величина F т достигнет 
значения, при котором впервые появился скачок перед входом,  восста
новится ли изоэнтропическое течение в канале? Из соотношения (4 . 1 2 )  
следует, что нет. 

q (Л н) Величина Рот теперь равна Ронап с к ·  Так как an ск = , 
q ( 1 /Лн) 

- то скачок уплотнения на входе ИGчезнет при. 

F т з а п  = Рон q (А;;)= q (Ли) = q (-1 ) . 
Рот а н ск Ан ( 4 . 1 4) 

Следовательно, срыв работы сверхзвукового диффузора типа о братного 
сопла и запуск его соответствуют различным величинам относительной 
площади . На рис. 4.9 эти величины Fm зап и Fm из приводятся . 

Естественно, что после запуска диффузора скорость в его горле бу
дет соответствовать Mm> 1 ,0 .  Рассмотрим, как это о'Гразится на эффек-
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rивности работы диффузора .  Перевод сверхзвуково·го потока за  горлом 
диффузора в дозвуковой осуществляется в замыкающей системе скач
ков уплотнения, которая с целью упрощения анализа может быть пред
ставлена прямым скачком, расположенным в горле. Чем больше число 
Мт в горле диффузора, тем ниже будет 11п си этого ·Скачка и, следова
тельно, меньше суммарное ад. которое в нашем случае равно величине 

1\'\ н н 

:с 

8) r..... 

. z) 
н 

Рис. 4.8. Сужающе·р асшир яющийся на
-садок в сверхзвуковом пар аллельном 

по rоке: 

а - расчетный режим (F т = F т из = q (Ли) ;  

(сrп.ск) з (см. рис. 4. 8) . По
скольку с увеличением числ а 
М потери в прямом скачке 
уплотнения быстро возр астают, 
то диффузор , р аботающий 
с горлом, р авным горлу запу
ска, имеет низкие характери
стики , хотя и несколько выше, 
чем простой диффузор с пря
мым скачком на входе (см .  
рис .  4. 9 ) . 

F
m

��---,--.---.--,--� 
G 
о, 8 1----+'�-k-..-;:::J-�+---r-----i 
О, б f---+-т->o��-t--t------1 
О, 4- 1----+--7" 
О, 2 1----+-г--"'с.:.:.т-----1,._".._,""""'"� 

0 т.�о�����-7��J�s-м� 
' '  н 

Рис. 4.9. Ср авнение О"д сверх
звукового диффузор а типа об
р атного .:опла (Fm = Fm аап) с 
ад простого диффузора (ад = 

= О"п .  с к ) 
б - .пережатое• горло Fт < Fт з ап; в - режим 
запуска Fт эап - q ( Л� ) ; г - _перепуск воз - Чтобы диффузор типа об

р атного сверхзвукового сопл а 
на  р абочем режиме при з адан

ной скорости полета имел в горле Mm = 1 ,0, он должен или иметь регу
лируемую площадь горла, или запускаться при минимальном горле на  
другом числе .М полета. Из ур авнения (4 .  14 )  следует, что с увеличением 
числ а Ми полета относительн ая площадь горла запуска диффузор а па 
дает в связи с уменьшением величины q ( 1 /Лн) . Таким обр азом, при уме
ренных числах Ми полета можно з апустить диффузор с узким горлом 
на большем числе Ми, а затем снизить скорость до номинальной. Связь 
между этими скоростями удовлетворяет соотношению 

духа на запуске 

q (Лu) = q (-1 ) • Ан.зан 
( 4. 15) 

Однако в большинстве случаев такой способ запуска оказывается 
неделесообразным в связи с большими энергетическими затратами на 
переразгон летательного аппарата .  Так, например ,  чтобы диффузор ра 
ботал при минимальном горле на  Ми = 1 ,8, его необходимо запустить при 
Ми.зап = 3,4. 

Кроме того, начиная с пекоторою маршевого числа Ми полета та
кой запуск вообще становится невозможным. Так как в сверхзвуковой 
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обла'сти Л меняется в пределах 1 < Л < -.  /k + 1 , то велич ина q (J... ) v k - 1 1 
при М � ос  с

тремится к 
пределу, равному 

.. / k 1 (�)tik-t При v k + 1 k + 1  
k = 1 ,4 l im q (-1-) � 0.6 .  Следовательно, мак:симальное число Мн мар

м .... .. 1 
шевого полета, которое до пускает запуек диффузора с минимальным 
Fm при перер азгоне двигателя, составляет Мн= 2,0. 

Таким обр азом, практически использовать диффузор типа обратно
го сопла с изоэнтропическим контуром целесообразно при его регулиро
вании на запуске. Это возможно не только путем «чистого», геометриче
ского изменения площади горла, но и за счет перепуска части потока из 
сверхзвуковой зоны в дозвуковую, увеличивая тем самым эффективную 
площадь Fm (см .  рис.  4 .8) . Большим недостатком рассмотренного типа 
сверхзвукового диффузора является, как уже указывалось, ра·бота его 
без ударной :волны на входе только при (/)д = 1 ,0 .  Поэтому в практике 
большого р аспространения сверхзвуковые диффузоры типа обратного 
сопла не получили.  

В практике двигателестроения в оеновном применяют диффузоры, в 
которых сверхзвуковой поток тормозится при обтекании вогнутого цент
рального тела .  

§ 4. МНОГОСКАЧ КОВЫ Е  СВ ЕРХЗВУКО В ЫЕ 
Д ИФФУЗОРЫ С ЦЕНТРАЛЬН ЫМ ТЕЛОМ 

Многоскачкавые диффузоры с центральным телом показаны на 
рис.  4. 10 .  

Цен-гральное тело диффузора может быть с плавным контуром,  при 
обтекании к:оторого поток изоэнтропически тормозится (за исключением 

� 
а) о) 

�� 
8) г) 

Рис. 4. 10. Р аз.1ичные типы диффузоров с t�снтральным телом 

пристеночного пограничного слоя) до звуковой скорости (рис. 4 . 1 0, а) .  
Эти .диффузоры, однако, чувствительны ·К пер асчетным условиям работы 
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(углам атаки, изменению чисел Мн) , а также имеют большие потери на 
пристеночное трение вследствие значительной длины контура централь
ного тела .  

Более удобны в эксплуатации и просты в изготовлении диффузоры 
с многоскачковым центральным телом. Вследс11вие меньших потерь на 
трение они имеют ха1рактеристики примерно такие же, как диффузоры 
с изоэнтропическим центральным телом.  Иногда в диффузоре совм�ща
ют принцилы изоэнтропического и скачкового тор можения. Чтобы сокра
тить длину центрального тела изоэнтропического диффузора ,  вначале 
поток тормозят в слабом �осом скачке уплотнения (рис. 4 . 1 0, б) . 

Сверхзвуковой поток в диффузоре с центральным телом тормозит
ся в системе косых •с-качков уцлотнения с замыкающим прямым скач
ком, переводЯщим поток в дозвуковой . Так как потери  давления в ко
сых скачках уплотнения значительно меньше, чем в прямом скачке, то 
коэффициент восстановления давления в таких диффуз01р ах выше, чем 
в простом диффузоре с прямой ударной волной на входе. Кроме того, 
при изменении чисел Мп полета наклон косых скачков уплотнения ме
няется и можно подобрать углы излома центрального тела таким обра
зом, чтобы осуществить запуск диффузора с достаточно низкой пло
щадью горла и о беспечить заданный закон изменения коэффициента срд 
по скорости полета .  В этом состоит решающее преимущество таких ти
пов диффузора перед диффузором типа обратного сопла . В ряде случа
ев в одном. диффузоре совпадают принцилы внешнего и ВНУ'flреннего 
торможения сверхзвукового потока. На рис. 4 . 1 0, в показан диффузор с 
центральным телом и -сужающимся до горла каналом изоэнтропическо
го •сжатия. На рис. 4 . 1 0, г приводится диффузор, в котором частичное 
торможение потока осуществляется rв отраженных косых скачках уплот
нения . Последние диффузоры обладают меньшим лобовым сопротивле
нием, но, как следует из сказанного выше, их характеристики запуска 
становятся хуже. Для определения характеристик многоскачковых диф
фузоров познакомимся с теорией косых скачков уплотнения. 

1 . О СНОВ Н Ы Е СООТНОШ Е Н ИЯ ДЛЯ КОСО ГО СКАЧ КА УПЛ ОТ Н ЕН ИЯ 

Схема .косого скачка уплотнения показана на рис . 4 . 1 1 .  Рассмотрим 
вначале плоский косой скачок уплотнения,  который обр азуется при об
текании клина сверхзвуковым потоком. 

w, 
Р ис. 4. 1 1 . Схема косого скачка уплотнения и векторная диагр а м м а  ско

ростей 

Разложим векторы скорости потока до и после скачка уплотнения 
на нормальную и касательную к скачку составляющие. Из равенства 
расхода газа, проходящего через элемент поверхности скачка, можно 
записать 

(4. 16) 

Это уравнение отличается от соответствующего уравнения для пря
мой волны уплотнения тем,  что вместо полных скоростей в него входят 
нормальные к волне составляющие векторов скорости.  Касательная сос-
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тавляющая вектора  с.корости при прохождении скачка уплотнения сох
раняется неизменной. Поэтому основные формулы для связи парамет
ров потока при прохождении его через прямой скачок уплотнения мож
но использовать при наличии косых скачков уплотнения, если заменить 
полные скорости на их нормальные составляющие. Однако nри ·этом на
до иметь в виду, что все величины газового потока, зависящие от векто
ра  скорости, будут также изменяться. Так, например, температура тор
можения в проекции на нормаJJЬ к скачку уплотнения будет отличаться 
от температуры тор можения в потоке, в то же время статическая темпе
ратура  как величина скалярная не зависит от направления проекции 
скорости, т. е. 

т - Т  + w;I - Т  + (Wt s in a)2 
оп - 1 - 1 

2ср 2ср 
=Т1 [ 1 + (WJ s in a) ] =т1 ( t + k- 1 M� siп• a) .  

2cpTI . 2 
Следовательно, 

(W1 s in a)2 

Т 1 -j- -- , l S IП а --( k - 1 м2 . 2 ) 2kR 
н 2 k + 1 

(4. 17) 

(4. 18) 

С учетом сделанного замечания, подставляя в формулы (4 . 10) , 
( 4 . 1 1 ) вместо абсолютных скоростей безразмерных коэффициентов их 
нормальные составляющие, получим соотношения для изменения пара
метров в косом скачке уплотнения . 

Изменение статического давления выражается формулой 

р' 2k м2 . s k - 1 - = -- t SШ а - -- ; PI k + 1  . k + 1  

изменение плотности -

f ,  2 
.:___ = Ant = ---------
(' 2 k- 1 

k + 1 м� s in2 a 
+ k + 1 

потери полного давления -

(4. 19) 

1 
г20) 

Поско.т�ьку Лn1 <Л 1 ,  то потери полного давления в косом скачке уп
лотнения меньше, чем в прямом. Причем, очевидно, чем меньше угол 
наклона косого -скачка уплотнения, тем выше будет О'к.ск· В пределе ко
сой скачок уплотнения может выродиться в характеристику изоэнтропи
ческого сжатия . Как известно, это произойдет при угле поворота потока 

. 1 a =arcsш - .  
м ] 

В общем случае связь угла наклона скачка уплотнения а, угла кли
на б'кл ,  числа М ветрудно получить из чертежа рис. 4 . 1 1 :  

w' 
tg (a - aкa) = П: . 

� 
Так как W� = W  111/tg a ,  то 

w� w� ( 2 1 k - 1 ) tg (а - акл) = - = -, tg а = - 1 + -- tg a .  W ,.  W11 k + 1  M2 s in2 a k + 1  (4. 2 1 ) 
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Воспользовавшись формулой тригонометрии 

t (а - о ) = tg a - tg �кл g кл 1 + t g a  tg �кл ' 
уравнение (4 .  2 1 )  можно преобразовать следующим образом :  

м� s in2 a - l 
tg ок.п =ctg а . ( 4 . 22) 

1 + м � е ; 1 - s in2 а) 
Из уравнения (4.22) следует, что при любом числе М1 каждому уг

лу клина бнл соответствует два значения угла наклона скачка уплотне
ния а.  При обтекании клина реализуется меньшее значение угла накло
на, соответствующее сверхзвуковым скоростям потока после скачка уп-

30  
20  
10 

1 
1 j_ 
' /  
v 

/ � -
/ 

/� 
/ 1 

· -

Рис. 4. 1 2. Предельные 
у-глы поворота пото
к а  в плоских и кони

ческих (- - -) скач-
ках уплотнения 

1 

Рис. 4. 1 3. Система из n скачков уп
лотнения с за мыкающим прямым 

скачком ( обозначения) 

лотнения. Число М' за косым скачком уплотнения, наклоненным к набе
гающему потоку под углом а, можно найти из формулы 

(k + I )2 cos2 a + s in2 a (k - 1 ) + 2 . .  [ 2 -J 2 

М1 s ш2 а 

(k - 1 )  2kM� s in2 a - 2 .  + -- - (k -1 )  [ 2 4k 

1 М1sш2 а k - 1 
( 4 .  23) 

При -каждом числе М1 имеется некоторое предельное зна чение угла 
клина бнл ,  при котором корни уравнения ( 4 .22 )  будут мнимыми. Это 
означает, что существование косого скачка невозможно и перед клином 
образуется отошедшая криволинейная волна уплотнения . Для каждого 
числа Мн полета существует предельный угол поворота потока в косом 
скачке уплотнения . На рис. 4 . 1 2  эти значения приводятся для плоской 
и конической волн уплотнения. К:огда косой скачок реализуется, изме
нение основных параметров потока при его прохождении можно найти, 
используя -соотношения (4 . 1 9 ) , (4 .20) , (4 .22) , (4 .23) . Следует заметить, 
что при больших числах М полета, когда повышение темпер атуры в 
скачках приведет к изменению теплоемкости, а также к диссоциации и 
ионизации воздуха, величину показателя адиабаты k уже нельзя счи
тать постоянной .  Расчет параметров в скачках уплотнения в этом ·слу
чае принципиально остается та•ким же, но учитывает указанные эф
фекты. 

При торможении потока в сверхзвуковом диффузоре потери полно
го давления в соответствии со сказанным выше должны зависеть от чис
ла  скачков уплотнения и углов поворота потока в них. При конкретном 
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числе косых скачков уплотнения, завершаемых прямым с·качком, и веко

тором постоянном угле ·суммарного поворота потока при изменении уг
.� 

ла наклона каLКдого скачка будет меняться величина потерь во всеи 
системе скачков. Необходимо уметь находить такую систему скачков, в 

которой потери полного давления будут минималt:,ными. Расчеты опти
мальной системы скачков уплотнения, при которои получается макси

мальное восстановление полного давления , впервые проведены совет
скими учеными Г .  И .  Петровым и Е .  П .  Уховым, а также немецким ис

следователем Осватичем. 
Решена следующая основная G'д 

задача :  при з аданном числе М по
тока определить систему из n- 1 
косых скачков уплотнения и одного 0, 8 
замыкающего прямого скачка, при 
прохоLКдении которой окаLКется 6 о, м аксимальным полное давление 
(рис .  4 . 1 3 ) . 

Поскольку отношение полных . 0, 4 
давлений в системе скачков р ав
няется произведению отношений 
полных давлений в каждом скачке, 0, 2 
то задача состояла в определении 
таких углов поворота  потока в каLК о 

'\ 

1 

t':::: � 
\ '\ 

\ 
\ 

2 

, ........ 
1\\ '\ 
\ \ �= 4 

\ � " 
1\ ' 2 ' ' 

'1\. '\ ' .......... ...... 
n = 1 '  " � ...... ...... r-........ '!"---� 

-1--r--
J 5 дом скачке уплотнения, при кото

рых произведение 0' 1 , <12 • • •  O'n будет 
м аксим альным . В результате реше
ния (см. р аботу [2] )  оказ алось, что 
систем а с м аксим альным восстанов
лением давления обл адает тем свой
ством, что нормальная составляю
щая числа М перед всеми косыми 

Рис. 4. 1 4. Максим альное восстановле
ние ПОJШЫХ давлений для системы из 
n скачков уплотнения (n = 1 ,0 - пря
моiГ t:качок; n = 2 - прямой плюс 

один косой скачок и т. д.) 

скачками уплотнения один аков а. Следов ательно, отношения полных 
давлений, а также статических давлений плотностей и темпер атур [см . 
соотношения (4 .  1 9 ) , (4 . 2 1 ) ]  во всех косых скачках уплотнения такLКе 
одинаковы.  

Условие M1sin а 1  = M2sin a2 = Mn-1sin an-1  и формула (4.2 1 ) позволя
ют определить величину отношений полных давлений в каLКдом из ко
сых скачков уплотнения, а соотношение (4.8) - в  замыкающем прямом 
скачке уплотнения. 

Зависим·ость максимального отношения полных давлений от числа 
Мн неваэмущенного потока приводится на  рис.  4 . 1 4. Соо11ветствующие ей 
оптимальные .суммарные углы поворота потока в скачках уплотнения на 
клине и разбивка углов показавы на рис. 4 . 1 5 . Как видно, с ростом чис
ла  Мн необходимо увеличивать величину б'Iш · Чем больше бил,  тем боль
ше 'будут потери в косых скачках уплотнения, но меньше потери в пря
мом скачке вследствие уменьшения числа  М перед ним.  Оптимум O' J+n 
определяется соотношением между потерями полного давления в косых 
и прямом скачках уплотнения . 

Рассмотренная выше теория плоского косого скачка уплотнения и 
р асчетные соотношения могут быть использованы с некоторыми поправ
ками к р асчету конических скачков уплотнения, обр азующихся при об
текании осесимметричных тел . При обтекании сверхзвуковым потоком 
клина и конуса имеется некоторое раз,личие. Если за плоским ко,сым 
скачком уплотнения линии тока параллельны поверхности клина,  то за 
коническом скачком уплотнения линии тока ·криволинейны: угол их нак
лона возрастает от значения за конической волной уплотнения до зна
чения б'кн на поверхности конуса ( рис.  4 . 1 6) . 
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При обтекании конуса торможение потока осуществляется в скачке 
уплотнения и частично при последующем изоэнтропическом сжатии .  Та
ким образом, число М непосредственно за  конической волной уплотне
ния болоше числа Мкн на конусе . Однако гл�шное отличие ·состоит в том, 
что при ,равных углах конуса и к.пина интенсивность скачка уплотнения 
при обтекании конуса значительно ниже, чем при обтекании клина .  
Связь углов конуса и кли-на, дающих равную интенсивность скачков уп
лотнения, nриводится на рис .  4. 1 7 . 

d'кn 
го 
15  
10 
5 
о 

v 1--/ 
v 

1 
1 
1 

1 z 3 4 Мн 
а) 

20 го 
15 15 
10 10 
5 5 
о 1 2 3 4 М н  J 4 Мн 

rJ) б) 
Рис. 4. 1 5. Оптимальные углы поворота потока в системе скачков упло шения : 

а-один косой скачок: б-два косых скачка ;  в-три косых скачка 

Вследствие искривленности линий тока в коническом течении замы
кающий систему скачок, расположенный перед входом в диффузор , яв 
ляется криволинейным. Однако его интенсивность может быть прибли
женно определена, если считать скачок плоским,  а число М перед 
ним - равным полусумме чисел М на поверхности конуса и у кроМ'ки 

обечайки,  т. е. М = + (Мк ... +Моб)- Погрешность такого р асчета в оп

ределении О'ск не превышает 1 %  
(рис .  4 . 1 8 ) . Р асчеты также показы
вают, что влияние изоэнтропического 
сжати я между скачками уплотнения 
многоступенчатого конуса также неве
лика. Н апример, при числе М = З,О и 
числе скачков n = 2  оптим альная вели
чина О'ск. р ассчитанная приближенно 
по формулам для плоского течения, 

Рис. 4.16. Течение на входе 
в осесимметричный одно
скачкавый диффузор (Мн > 

>Мсн:>N1об >Мнн) 

н J·�j; 
4 0  

2,1_ & v 
v �  v 

-�lf/, 5 / � � 
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� � 
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Рис. 4. 1 7. Связь углов конуса и 
клина,  соответствующих одинако
вым интенсивпостям скачков уп-

•1отнения 

отличается от точного р асчета О'ск для конического течения на 2 % . Та
ким обр азом, приведеиные н а  рис. 4. 1 4  величины О'ск также являются 
оптим альными и для диффузоров с коническим центр альным телом.  
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Однако они соответствуют другим величинам углов конvса, которые 
.больше оптимальных углов клина.  На рис. 4. 18 для сравнения показаны 
оптим альные углы конуса и клина двухскачковых диффузоров. Из тео
рии конических течений [28] известно, что изменение пар аметров в косом 
скачке уплотнения не зависит от его искривления в простр анстве. Сле
дов ательно, если в качестве п ар аметр а взять угол н аклона скачка а, то 
изменение п ар аметров непосредственно до и после конического скачка 
уплотнения можно рассчитывать по формулам для плоского скачка 
уплотнения. Используя кривые рис. 4 .  1 7, можно н айти ,  каким углам 
конуса центр ального тела соответствует проведенный расчет. 

Рис. 4. 18.  Сравнение ве
личин О'ск двухскачково
го диффузора, р ассчи
танных по формулам ко
нического течения и при
ближенной схеме. Оnти-
мальные углы клина 

(бк л )  и конуса (бкн )  

Рис. 4. 19. Влияние откло
нения угла бкл от оnти
мального значения на 

величину О' с к 

В том случае, если сверхзвуковой диффузор ра ботает в широком 
диапазоне чисел Мн, углы излома  центрального тела ,  выполненные для 
получения оптимальной системы скачков на определенном числе Мн, бу

дут неоптимальными .при других скоростях полета, что приведет к умень
шению восстановления полного давления на  входе в диффузор .  Если из
вестны углы излома центрального тела ,  то последовательно, начиная с 
1 -го скачка уплотнения, можно рассчитать по формулам (4.2 1 ) ,  (4.22) , 
(4.23) углы наклона скачков а, число М за  ними и отношение полных 
давлений а (рис. 4. 1 9 ) . В случае осесимметричных диффузоров следует 
использовать графики и таблицы конических течений, приведеиные в 
работах [ 1 6], [28] и др . На  перасчетных режимах возможны пересечения 
скачков, в этом случае надо учитывать их взаимодействие. 

2. МАКС ИМАЛ Ь Н О Е  ВОССТАНОВЛ ЕН И Е ПОЛ НО ГО ДАВЛ Е Н ИЯ 

Потери полного давления в скачках уплотнения составляют основ
ную долю потерь в сверхзвуковых диффузорах рассматриваемых типов .  
Остальные потери возникают вследствие трения потака о стенки до гор
ла  диффузора и в дозвуковой части диффузора ( <Jд.з) . 

Пограничный слой, нарастающий на поверхности центрального тела 
диффузора ,  меняет также углы наклона скачков, что учитывается при 
проектировании диффузоров. Произведение <Jск<Jтр<Jд.з составляет сум
марный коэффициент потерь полного давления в сверхзвуковых диффу
зорах и обозначается <Jд. 

Для дальнейшего анализа работы диффузора произведение 
<Jск<Jтр<Jд.з удобно представить в следующем виде : <Jн-m<Jд.з, где <Jн-m учи
тывает потери Ро до горла диффузора ,  а <Jд.з - потери после горла .  
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Воздушный поток после горла диффузора, в котором число 
Мт� 1 ,0, не может плавно затормозиться до дозвуковой СК1орости. Пе
реход от сверхзвуковой скорости к дозвуковой происходит в системе 
скачков уплотнения, которую приближенно можно заменить одним пря
мым скачком уплотнения с коэффициентом потерь О'з.ск· Величина О'з.ск 
зависит от того, в каком месте расширяющегося участка дозвуковой 
части диффузора  расположен скачок. Чем дальше по потоку от горла 
он будет находиться, тем выше число М перед ним и, следовательно, 

М> 1, 0  

Рис. 4.20. Действительн ая к артина тор 
можения потrJка за горлом диффузор а 

и р асчетная схем а 

меньше величина  О'з.ск (рис. 4. 20 ) . 
Очевидно, положение скачка бу
дет определяться степенью дрос
селирования диффузор а или, дру
гими слов ами, сопротивлением 
последующего газо-воздушного 
тр акта. Величин а  О'з.ск будет ми
ним альной , когда скачок нахо
дится в горле диффузора.  Этот 
режим р аботы сверхзвукового 
диффузор а назыв ается режимом 
м аксимального восстановления 
давления О' д ш а х ·  Если при этом 

Мт � 1 ,0, то О'з.ск � 1 ,0 и, следовательно, О'д.з будет определяться только 
гидр авлическими потерями р асширяющегося участка, которые могут 
быть оценены по данным, приведеиным на рис. 4. 4 .  

Диффузоры, у которых система скачков на входе - оптимальная, а 
число М :в горле Mm = 1 ,0, имеют максимальное восстановление полного 
давления. 

Дозвуковая часть многоскачковых диффузоров выполняется обыч
но с малыми углами раствора,  особенно, непосредственно за  горлом, по
этому О"д,з � О,85 -;-0,9.  Та·ким образом, максимальная величина коэффи
циента потерь многоскачковых диффузоров составляет (0,85-;-0,9) О"ск.орt . 
Для ее реализации необходимо соответствующим оптимальным образом 
затормаживать поток на входе в скачках уплотнения, обеспечить звуко
вое течение в горле диффузора и минимальные потери в дозвуковой 
части, где поток Оiюнчательно тормозится до нужной скорости. В том 
случае, если эти условия не выполнены, диффузор будет иметь меньшее 
восстановление полного давления. Причем решающую роль в уменьше
нии О"д по сравнению с максимально возможным значением может иг
рать неправильно выбранная площадь горла диффузора . Для того что
бы найти величину расчетного оптимального горла, необхоДимо в пер
вую очередь знать расходные хара•ктеристики диффузора.  Перейдем к 
их рассмотрению. 

3.  РАСХОД Н Ы Е ХАРАКТЕР ИСТИКИ 

Расход воздуха через сверхзвуковой диффузор может определять
ся как параметрами самого диффузора (обтеканием конуса или клина 
центрального тела,  площадью горла, обтеканием обечайки) , так и па.ра
метрами последующего тра'КТа ПВР Д и РПД (площадью критического 
сечения ·выходного сопла,  кризисом в эжекторе, тепловым сопротивле
нием камеры сгор ания и т. д.) . Однако особенностью работы сверхзву
кового диффузора в отличие от простейшего дозвукового диффузора яв
ляется невозможность его глубокого дросселирования. На рис. 4 .2 1 при
водятся в координатах q>-cr типы дроссельных хар актеристик диффузо
ра . Вертикальная ветвь характеристики соответствует перемещению 
скачка уплотнения в дозвуковой части диффузора к горлу. Величина О"д 
при этом растет вследствие уменьшения потерь в скачке, а расход через 
диффузор пока остается неизменным, так .как течение на входе не меня-
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ется . При дальнейшем дросселировании скачок минует горло и начнет 
перемещаться навстречу потоку перед входом в диффузор . Система 
скачков на входе начнет разрушаться, а часть расхода будет перепус
каться мимо входного сечения. В зависимости от конструктивных и га
зодинамических особенностей диффузора величина ад при этом может 
меняться, как показано на рис. 4 .2 1 .  В некоторый момент (иногда прак
тически в точке А ) устойчивая ра бота диффузора нарушается и насту
пает «помпаж» . Дроссельные характеристики диффузоров и момент нас-

-- .... 

а) 'j'д о) 'fд 8 ) �д 

Рис. 4.2 1 .  Типы дроссельных хар актеристик диффузор а :  

а, б, в-с пологим участком ; г-крута я х а р а ктеристика 

А 

г) \fд 

тупления «помпажа» определяются экспериментальным путем.  Надеж
ные расчетные ме'I'оды их построения отсутствуют. Дроссельные режимы 
редко использую'I'СЯ , так как они сопровождаются значительным ростом 
волнового сопротивления диффузора (см.  ниже) . Расчетный режим ра
боты диффузора обычно соответствует точке А дроссельной характери
стики. 

Мы р ассмотрим здесь расходные характеристики, определяемые 
только параметрами самого диффузора . Следует различать два основ
ных коэффициента расхода <рн и cpm. Коэффициент расхода <рн равен от
ношению площади набегающей струи воздуха к площади входа и опре
деляется исключительно обтеканием центрального тела ( рис. 4.22, а) . 

о, 
а )  о) 

Рис. 4 .  22. Течение на входе в диффузор с центральным телом : 

а - без вы битой ударной волны ('!'д � 1'н) ;  б - с ныбитой у;r арной волной ('!'д < 'f'н) 

Коэффициент расхода <рт представляет собой отношение тех же 
площадей, но при условии, что расход определяет площадь F т горла 
диффузора .  Очевидно, что qJm не может быть больше <рн. Следовательно, 
коэффициент расхода диффузора <рд равен срн, если горло диффузора не 
лимитирует расхода ; срд = <рm, если расход определяется горлом диффу
зора .  Некоторую поправку в величину срд в первом случае может внести 
условие обтекания обечайки. При большом угле б'об перед ней может 
возникнуть местная ударная волна ,  которая перепустит часть расхода 
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наружу. В каждом конкретном случае работы диффузор а это можно 
учесть при экспериментальной доводке его характеристик. 

Рассмотрим вначале нахождение величины <рн диффузора .  Величи
на (/)н, соо�вет.ствующая обтеканию центрального конуса или клина диф
фузора, определяется граничной линией тока, попадающей на кромку 
обечайки диффузора (см.  рис. 4.22) . Для нахождения ее необходимо 
рас-считать последовательно углы наклона скачков уплотнения и векто
ров скорости за ними при обтекании ступенчатого центрального тела. 
Так, например, для определения коэффициента расхода плоского одно-

в 

Рис. 4.23. К определенюо Фи и С:ед одно
скачкового плоского диффузора 

1,8 �.!J 2,2 l,'t 2,6 2,8 м. 
Рис. 4.24. Характер измене
ния коэффициента расхода 

плоских диффузоров : 

-- одноступенч атый клин; 
- - - - двухступенчатый клин 

ступенчатого диффузора можно использовать следующее построение 
(см.  рис. 4. 23) , из которого следует 

hвx ctg aк .. + hн ctg а - l  = hн ctg а. 
Разделив уравнение (4 .24) на hвх и учитывая , что 

hн 
<?в = - ,  

получим 
hвх 

lfhвx - ctg окл 
ctg а - ctg о кл 

( 4. 24) 

Расчет обтекания клина плоского диффузора петрудно произвести, 
используя формулы ( 4 .2 1 ) - ( 4 .24) . Величину IРн осесимметричных диф
фузоров рассчитать сложнее, так как необходимо учитывать простран
ственность течения. Имеются таблицы и графики обтекания односкачко
вых [ 1 6] и многоскачковых конусов, которые позволяют достаточно про
сто р ассчитать величины q>в: осесимметричных диффузоров. 

При заданном числе Мн величина IРн диффузора зависит от угла 
поворота потока при обтекании центрального тела ,  расположения кром
ки обечайки относительно вершины конуса центрального тела ,  числа 
скачков уплотнения и углов их наклона.  Расположение кромки обечайки 
относительно вершины центрального тела определяет то число Мн, при 
котором IРн становится равным единице. Это число Мн называется рас
четным и обозначается Мр. Как правило, центральное тело диффузора 
профилируется таким обр азом, чтобы в расчетных условиях р аботы все 
скачки уплотнения фокусировались на кромке обечайки. На рис. 4.24 
показавы примеры расходных характеристик сверхзвуковых диффузо
ров. Как видно, одно и то же значение 1Рн может быть получено как 
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вследствие изменения N\.p, так и в результате изменения угла  бнв:. Мак
симальная величина коэффициента расхода диффузора с заданным кон-
1уром центрального тела, определяющего наклоны скачков уплотнения, 
р авна <!'н· В том случае, если все скачки уплотнения попадают за кромку 
обечайки внутрь диффузора или фокусируются на ней, то <рн= 1 ,0. Эта 
величина является максимально возможной для диффузоров р ассмат
риваемых типов. Сверхзвукоnой диффузор имеет коэффициент расхода, 
соответствующий обтеканию конуса или клина на входе только в том 
случае, когда перед входом в диффузор отсутствует отошедшая ударная 
волна, перепускающая часть расхода наружу (см. рис. 4.22, б) . 

Возможны две основные причины возникновения ударной волны 
перед входом в щ1ффузор, связанные с нарушением баланса секунд
ного расхода входящего воздуха и пропускаемого последующим трак
том. 

Первая причина связана с дросселированием газо-воздушного трак
та после диффузора.  На этой причине мы останавливались выше при 
рассмотрении дроссельных характеристик и показали,  что в этом слу
чае очень быстро наступает «помпаж». 

Вторая причина состоит в том, что гopJlO диффузора не способно 
пропустить весь расход, который мог бы войти в диффузор согласно 
обтеканию центрального тела .  Перед входом в диффузор образуется вы
битая ударная волна, которая перепускает часть расхода мимо кромки 
обечайки. Диффузор в этом случае считается незапущенным. 

Внешне картина течения перед входом в незапущенный диффузор 
такая же, как при его дросселировании последующим газо-воздушным 
т;>актом. Однако в этом случае возможно значительное уменьшение ко
эффициента р асхода <рд без появления неустойчивой работы диффузора .  

Природа «помпажа» диффузора до  конца не ясна. Однако можно 
предположить, что при дросселировании диффузора последующим газо
воздушным трактом вследствие того, что в горле диффузора скорость 
становится меньше скорости звука, образуется единый объем между 
выбитой ударной волной и критическим сечением газо-воздушного трак
та  двигателя (например, критическим сечением сопла ) , который, обла
дая упругостью, способен «накапливать» расход, а затем «опорожнять· 
ся», приводя к колебательному процессу. Определенную роль при этом 
играет взаимодействие ударной волны с пограничным слоем на стенке 
центрального тела. 

В незапущенном диффузоре, когда число Mm= 1,0, возмущения из 
рабочего тракта двигателя не проникают навстречу потоку за  горло диф
фузора.  Вследствие этого ударная волна может некоторое время безы
нерционно следовать за изменИiвшимся расходным ограничением, ,свя
занным с уменьшением величины F m· Поэтому если р асход лимити
руется горлом диффузора, то величину <рд можно определить из урав
нения расхода через горло диффузора,  считая в горле Mm = 1 ,0. Исполь
зуя условия равенства расходов через сечения н и т, запишем 

( 4. 25) 

Учитывая, что температура торможения при адиабатическом про
цессе остается постоянной (Тон=Тот), и принимая постоянными газа-
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вую постоянную R и показатель адиабаты k, преобразуем выражение (4.25) к следующему виду: 

где 

__h_ q(Л�)=Fтq(Лт), (4. 26) ан-т 
F Fт • Fи . т=-, 'Ри= - , 

Fвх Fвх 
ан-т- коэффициент потерь полного давления до горла диффузо

ра .  В том случае, когда Mm = 1 ,0, 

= ан-т F (4. 27) Ч!т q <J.н) т• 
Горло диффузора, соответствующее равенству <рн=<рm. назовем гор

лом запуска F_тз. При уменьшении Pm<Fma коэффипиент расхода па
дает как вследствие уменьшения площади Fm, так и в результате воз-
1\южного уменьшения ан-т при движении отошедшей ударной волны на
встречу потоку. 

4. РАБОТА Д И ФФУЗО РА С Н Е РАСЧЕТН ЬIМ ГОРЛОМ 

Предположим, что в результате расчета обтекания центрального 
тела диффузора определены величины <рн, О'н-m при заданном Мн поле
та. Тогда, чтобы в горле диффузора устанавливалась скорость звука 
и при этом не было выбитой ударной волны перед входом, необходимо, 
чтобы 

F т�= __fu_ q (Ли). ( 4. 28) ан-т 
Следует отметить, что после запуска диффузора величина О'н-m 

может быть больше, чем до запуска, т. е. до момента, когда выбитая 
ударная ВQЛНа «ПрОСКОЧИТ» через горло вниз по потоку. Поэтому р тр 
может быть меньше Fтз (явление, аналогичное работе диффузора типа 
обр атного сопла ) . Однако если горло диффузора не регулируется,  то 
минимальное горло в расчетной его точке, очевидно, не может быть 
меньше горла запуска, т. е .  Ртр=Fтз. 

Рассмотрим теперь расчеты и характеристики сверхзвуковых диф
фузоров, которые имеют нерасчетную площадь горла, определяемую 
соотношением ( 4.28). 

Если величина горла меньше значения Ртз. то замыкающий ска
чок уплотнения отойдет от кромки обечайки с тем, чтобы перепустить 
часть расхода мимо тракта диффузора .  При этом величина ад диффузо
ра некоторое время может оставаться неизменной, пока при движении 
навстречу потоку сохранится постоянной интенсивность замыкающего 
скачка уплотнения. Однако величина волнового сопротивления, как и в 
случае дросселирования диффузора,  резко возрастет. Характеристики 
его будут ниже, чем характеристики диффузора с оптимальным горлом 
запуска, когда  замыкающий скачок присоединен к кромке обечайки. 

Будем теперь расширять горло диффузора .  В соответствии с урав
нением (4.26) величина lvlm станет больше единицы и будет возрастать 
с ростом Fm. При этом обтекание центр ального тела диффузора будет 
оставаться неизменным. Однако суммарное восстановление давления в 
диффузоре упадет вследствие роста потерь полного давления в скачке 
уплотнения, переводящим поток за  горлом диффузора в дозвуковой, 
так же, как в р ассмотренном ранее диффузоре типа обратного сопла .  

Рассмотрим более подробно, как будет работать многоскачкавый 
диффузор с перерасширенным горлом. Поскольку в данном случае rop-
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ло не лимитирует расход воздуха,  то последний целиком будет опреде
ляться граничной струйкой тока, проходящей через систему косых скач
ков уплотнения (см. рис. 4.22 ) . Зная углы наклона скачков уплотнения 
и угол поворота потока в них, можно рассчитать величину <рн, как это 
показано выше. Величина коэффициента восстановления давления од 
также представляет собой произведение Он-mОд.з· Однако в отличие от 
диффузора , у которого .Мm= 1,0 и потери в дозвуковой части при пра
вильном ее профилировании составляют од.з=0,9-;-0,85, в диффузоре с 
перер асширенным горлом од.з может быть значительно меньше этих ве
личин и существенно зависеть от числ а .Мm в горле. 

Коэффициент потерь полного давления до входа в диффузор Он-m 
при расширении площади горла до величины, когда исчезнет прямой 
скачок перед входом, должен учитывать только потери в косых скачках 
уплотнения. Картина течения на входе в диффузор и в районе горла 
будет иметь вид, показанный на рис. 4.20. В связи с неодномерностью 
течения в горле, сложных явлений взаимодействия скачков уплотнения 
с пограничным слоем на центральном теле и обечайке вблизи горла 
точный р асчет Од.з затруднен. Однако, используя расходные соотноше
ния, можно приближенно рассчитать величину Од max, не рассчитывая 
отдельно Он-т системы косых скачков на центральном теле и потерь в 
потоке за горлом диффузор а . Такой приближенный расчет возможен, 
когда 

Fт> ( 1 ,1+1,2)Fm pacч· 
З апишем. уравнение неразрывности течения воздуха между сече

ниями диффузора «Н» и «д» ( k= const) 

Fиq (Ли) Рои _ F дq (Л д) Род 
У RТои - V RTo,1 

После преобр азования уравнения (4.29) можно 
щий комплекс : 

( 4. 29) 

выделить следую-

(4. 30) 

Из соотношения ( 4. 30) следует , что ко мпл�кс .!!!. q (�) меняется про-
<� д 

порцианальна произведению /дq (лд) . а при постоянном /д (!д=Fд) Fвх прямо пропорционально расх одной газодинамической функции q (ЛА). 
Представим ад в виде произведения аи-таэ.скагидр• 
г де ан-т- потери полного давления в скачках до горла диффузора ; 

аз.ск- потери в системе скачков уплотнения после горла диффу
зора 

агидр-гидравлические потери в дозвуковой части дуффузора. 
Предположим , что коэффициент потерь Оз. ск р авен коэффициенту 

потерь полного давления в прямом скачке уплотнения на 
режиме ад max• условно расположенного в горле диффузора , тог да 

аз ск = q (Лт) • Из уравнения неразрывности для сечений «1l», «т» и · 
q(l/Лт) «д» имеем 

Таким 

следовательно , 
(4. 31) 
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Проанализируем, как меняется геличина дроби q (lГJ...т) при изменении а гидр 
М8, приняв для определенности зависимость аrидр от Л (л=л�) в соот-

ветствии с кривой ад=6° (см. рис. 4. 4). 
На рис. 4. 25 приводятся результаты расчета величи;ны дроби 

q (l(Ат) 
при величинал 1v\m, соответствующих различным перерасши

аги�.р 
рениям площади горла . Как видно из рис . 4. 25 , величина дроби 
q(IГлт) , а следовательно ,  и; комплекса 1.!. q(Л8) уменьшается незначи-аm• � 

тельно; при Мт=З,О- всего на 25%. В то же время возрастание числа 
М в горле от Мт= 1,0 до Мт=3,0 соответствует примерно разгону 
диффузора от Мн=1,5 до Ми=6,0. В реальных диффузорах величина 

h q (Л8) меняется еще меньше , так как замена сложной системы скачков ад 

Рис. 4. 25. Зависимость 

q(л
� ) 

комплекса -- от чис
аrидр 

ла М в горле диффузор а  

уплотнения после горла диффузора  прямым скачком возможна лишь 
при Mm� 1 ,0. С ростом Mm потери в замыка110щей системе .скачков 
уплотнения превышают потери в прямом скачке, рассчитанном по чис
лу Mm в горле. Это связано с местным разгоном потока в расширяю
шейся части диффузора и отрывом пограничного слоя у стенки при уве
личении интенсивности скачков уплотнения. Таким образом, в соответст-

вии с приближенным выражением (4 .3 1 )  величина комплекса .!!!.. q(Л8) ад 
при Fm>Fm pacч с некоторым коэффициентом fa , близким к единице, 
пропорционально относительной площади горла .  

Величина [а зависит от параметров диффузора,  геометрических об
водов горла, разности полетного и расчетного числа Мр. Для конкрет
ных диффузоров зависимость J а =f (Мр- Мн) устанавливается экспе
риментальным путем.  Используя связь 

можно рассчитать величину О' д при известных <рп и f а .  
Заметим, что выражение ( 4.32) внешне похоже на соотношение, 

связывающее параметры диффузор а и набегающего потока при Mm= 
=1 ,0. 

Однако надо иметь в виду, что в выражении (4.28) О'н-т. представ
ляет собой потери полного давления до горла диффузора ,  а ад в выра
жении ( 4.32) учитывает все потери полного давления в диффузоре. Как 
показано выше, для однорежимных диффузоров для получения высоких 
ад с увеличением числа Мн полета необходимо увеличивать суммарный 
угол поворота потока с целью повышения O'cR· В том с.'!учае, если диф
фузор работает в широком диапазоне чисел Мн при нерегулируемом 
перерасширенном горле, уменьшение потерь · в ·скачках уплотнения на 
входе в диффузор не приведет к росту суммарного ад, которое в основ
ном определяется относительной площадью горла диффузора .  
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5. ТЯГА И СО П РОТ И ВЛ�Н И Е  Д ИФФУЗО РА 

Силу тяги,  приложеиную к диф1узору, можно найти, если соста
вить уравнение, характеризующее изtенение импульса потока от сече
ния набегающей струи до сечения д конца диффузора. На рис. 4. 26 
пунктиром показан контур интегрир�вания сил давления: 

(4.33) 
где Rд- сила ,  приложеиная к телу iконструкцип и представляюща� 

собой тягу диффузора ; 1 
Хд- интеграл сил давлений, п�иложенных к жидкому контуру 

1-l-BX, ·1 
рвх 1 

Хд = S (P-IPн)dF. 
рн 

Преобразуем уравнение (4.33) . Так как 

тWд+ рдF д =k t 1 так�z(Лд), 
1 f . 

а РнF д= т W 
н --2- ...J!.., 

то можно зап lисать 
kМн �д 

Rд= m [ k + 1 акрz(Лд)-ан (мн+ /д )lj-XH. 
2k ; �дk Ми 

(4.34) 

(4.35) 

Величина Ад связана с параметрtми диффузора соотношением 

� q(Лн)djдq(Лд), (4.36) 
"д. раб 

r де f д= F д , а ад.�аб- коэффициент �осстановления в диффузоре с уче-
Fвх 1 

том его дросселирования последую,м газо-воздушным трактом (теп· 
лоо:водом, изменением критическог 1 сечения сопла ,  эжекционными 
еваиствами эжектор а в схеме 1 

н 

1 

8х д 
-----_:::.z:;;;:.� 

1 
1 
1 

РПД) . Соотношение ( 4. 35 ) удоб
но для определения силы, прило
женной к диффузору при извест
ных параметр ах набегающего по
тока (Тн, Мн) и скорости в конце 
диффузора. Из него непосредст
венно видно, что поскольку с уве
личением ад Ад в соответствии 
с (4. 36) уменьшается, то Rд ра
стет вместе с ростом z(Ад) .  На 
режиме ад max тяга диффузор а 

Рис. 4.26. К расчету тяги и волнового 
сопротивJ;ення диффузора 

м аксимальна. 1 
При работе в стартовых условия� (Мн=О) петрудно получить сле

дующее соотношение для RJJ.: 
Rд=k+ 1 такр r zl(лJ- 1 _ ]· 2k l 1 / а,1/,д€ (Ал) 

(4. 37) 

Соотношения (4.35) и (4.37) удо�· но .использовать для анализа по
ведения тяговых характеристик двига елеи. 

Входящий в выражение для Rд ч ен Хд представляет собой так на
зываемое волновое сопротивление дИффузора .  Его можно трактовать 
как потерянную тягу, которая была �ы у диффузора при наличии стен
ки н- вх. На диффузор также дейст�уют стилы, приложенные' к обе-
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чайке. Они могут быть учтены с помощью обычных соотношений для 
профильнаго сопротивJiения тел в потоке: 

Qнw; 
Х об= С х об -2- F об• 

Вследствие з аостренности кромок обечайки величина Сх об обычно 
невелика. 

Волновое сопротивление диффузора, так же как сопротивление обе
ч айки, относится к внешним силам, не влияющим прямо на внутренний 
рабочий процесс в двигателе. Для однорежимных двигателей всегда  
имеется возможность выбрать диффузор без во.тrнового сопротивления. 
Для этого достаточно, чтобы он имел расчетное число Мр, равное чис
лу Лlн полета. В этом случае величина срн= 1,0 и Схд=О. Другое дело, 
когда двигатель работает в широком диапазоне скоростей полета. Диф
фузор такого двигателя должен, как правило, в области малых чисел 
Мн иметь низкие величины Сf!н, что всегда связано с присутствием вол
нового сопротивления. Поэтому при выборе параметров диффузора не
обходимо принимать во_ внимание величину Схд. так как она может со
ставлять значительную долю тяги двигателя.  

§ 5. ОСОБ ЕН Н ОСТИ РАБОТЫ ДИФФ УЗОРО В ГПВРД 

В диффузоре ГПВР Д поток тормозится только частично. В горле 
диффузора, которое обычно является входны м сечением камеры сго
рания, поток имеет среднюю сверхзвуковую скорость (рис. 4 .32 ) . 

Величина ад диффузора ГПВР Д включает потери полного давле
ния на участке н - - вх. Ее можно представить как произведение од= 
=асиО"тр. в котором Осн- коэффициент потерь в косых скачках уплот-

Рис. 4. 27. Диффузор ГПВР Д с центр альным телом (к опре
делению а д) 

нения (замыкающий прямой скачок отсутствует) ;  атр - коэффициент 
потерь на трение о стенки. 

Гиперзвуковые диффузоры ГПВР Д имеют, как правило, величину 
сри=l,О,  так как при больших числах Мн, на которых работает ГПВРД 
(Мн>5-7-6), волновое сопротивление может быть значительным. Диф
фузоры ГПВР Д могут выполняться по схеме обратного сопла и по схе
ме диффузоров с центральным телом. Диффузор для ГПВР Д типа об
ратного сопла имеет тот же недостаток, что и для ПВР Д: необходимость 
регулирования горла на запуске .  Однако в отличие от применения 
такого диффузора на ПВР Д величины ад его выше, так как отсутствует 
замыкающий прямой скачок уплотнения з а  горлом.  Анализ работы диф
фузора типа обратного сопла, применяемого на ГПВР Д, ветрудно про
вести, используя теорию его,  изложенную выше. Более целесообразно 
представляется применение на ГПВР Д диффузоров с центральным те
лом.  Эти диффузоры (так же как и кольцевые сопла )  более компактны, 
имеют меньшие потери на трение и возможность запуска в процессе раз
гона на малых числах Мн полета. 
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Ос1.: ановимся на эффективных х арактеристиках диффузоров 
Г ПВР Д с центральным телом. Изложенная выше теория оптимальной 
системы скачков уплотнения для расчета максимального коэффициен
та <Jд к диффузорам Г ПВР Д прямо не применима , поскольку на  его 
входе отсутствует замыкающий скачок уплотнения. Только при р асчете 
горла ,  потребного для запуска диффузора, необходимо принимать во 
внимание потери в замыкающем скачке уплотнения на  входе в диф
фузор ГПВР Д. Учитывая,  что диффузоры ГПВР Д с целью получения 
минимального волнового сопротивления имеют цилиндрическую обечай
�у и величину <рн=1 ,0, можно проводить их расчет, используя зависи
мости сопротивления осесимметричных и плоских тел в сверхзвуковом 
потоке [16]. Составим уравнение изменения импульса потока от сечения 
н до сечения горла т (см. схему рис . 4. 27) 

(4. 38) 

Выразим осевую силу давления, действующую на поверхность конуса 
или клина Хн, через коэффициент сопротивления Схн· 

Так как с =2Рк- Рн то хк 
Qн w; ' 

Полный импульс набегающего потока также можно выразить 
давление Рн и число Мн: 

Импульс потока в горле запишем в виде 

1 
2 km-1 

И т= (--) PmF тУ(Лт)z (Лт)· kт+1 
Подставив (4 . 39) , (4. 40) , (4.41) в (4 . 38) , получим 

(4. 39) 

через 

( 4. 40) 

( 4. 41) 

(4. 42) 

Учитывая равенство расходов через сечения н и т, можно записать, 
приняв, что Тон= Тот, (k, R)н= (R, k) m: 

Ртр тУ (Лт) = Рнf нУ (Ли)• ( 4. 43) 

Разделив (4. 42) на (4. 43) и учитывая, что 

окончательно получим 
1 

k -1 ] 1 z(Лт)= ( km: 1 ) т 
[(kнМ;+I)-(�н CxкM;+I)(I-Fm) у().н) • (4.44) 
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Соотношение (4 . 44) позволяет найти среднеимпульсное значение 
коэффициента скорости в горле диффузора. 

Величину потерь полного давления на участке н -- т можно те
перь найти из уравнения неразрывности 

Рот q (Лн) 1 
"д=-=--=-· 

Ран q(Лт) Fт 
( 4. 45) 

На рис. 4.28 пр'Иводятся рассчитанные таким образом величины О'д 

односкачковых конических диффузоров для ряда значений углов ко
нуса и относительной площади горла .  Величины О' д диффузоров ГПВР д' 
значительно выше, чем у ПВР Д, так как поток в них не тормозится до 
дозвуковой скорости. В реальных случаях в рассчитанные таким обра
зом величины а д  необходимо внести поправку на изменение физических 
параметров воздуха и трение на стенке. Хар актеристики диффузора ,  

7-
\\ ,, ........._ tJ<.n=15° 

6 - 0,3 
б' д 
о. 
l! 
ц 
,Ч а 

о. 
о. 
о. 

<t�t�� 
)к......_ !'-... 20° 0,2 '-..... 

2 
1 

о 0,1 

-........._ 
............... 

0,2 D,З 
а) 
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'\. 
" 

"'r--.., 
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---.д к.л=ЗО о 

0,1 О, 2 О.З 
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/ 

15° 
� 
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-

Рис. 4. 28. Расчетная зависимость О'д диффузора ГПВРД с односкачковым 
конусом ОТ 6кн И F т: 

а-Мн=б,О; б-Мн=10 

как видно из р-ис . 4. 28, ухудшаются при  увеличении угла конуса, так как 
возрастает его сопротивление, и улучшаются при уменьшении горл а в 
реальном диапазоне его изменения (Fm<O,З ) .  Поэтому при больших 
числах Мн в отличие от диффузоров ПВР Д угол поворота потока на 
центральном теле диффузора ГПВР Д нецелесообразно делать большим. 
Его выбирают с учетом последующего теплоподвода в камере (см.  
гл. VI) .  Однако при уменьшении угла бк 1возра-стает площадь горла за
пуска, так как интенсивность замыкающего скачка уплотнения перед 
входом в диффузор будет увеличиваться. Если горло диффузора не регу
лируется на запуске, то величина бк должна обеспечивать его запуск 
в нач_ але работы ГПВР Д. Относительная площадь запуска диффузора 
может быть рассчитана по обычной формуле 

- q (Ан) F тз = _ _.е_-'---""---
crн-mcr11.cк 

где О'н-m- коэффициент потерь до горла на рабочем режиме ; О'пск
коэффициент потерь в прямом-скачке уплотнения, рассчитанном по чис
лу Мк перед ним. 

Характеристики диффузора ГПВР Д и двигателя в целом сущест
венно улучшаются, если горло его регулируется для запуска (перепуск, 
щели и т. д.). 



Глава V 

Струйный компрессо_р (эжектор) РОД 

Элементом РПД, объединяющим ракетный и прямоточный двига
тели-в единую силовую установку, я .. вляется эжектор. 

В эжекторе кинетическая и тепловая энергия истекающих из сопл а 
Р Д газов передается воздуху, поступающему в прямоточный тракт. 

Процесс смешения тазов в эжекторе всегда ·сопровождае'Гся те
ми или иными потерями кинетической энергии активной струи, и тер
модинамическая эффективность эжекторнога устройства ,  как связую
щего элемента двух двигателей, во многом определяется этими поте
рями. 

Как определять потери на смешение при анализе РПД? Можно 
представить себе различные законы смешения, при которых полное дав
ление смеси газов и ее работоспособность б у дут отличаться друг от дру
га. Некоторые из таких законов смешения р ассмотрены ниже. 

Очевидно, чем меньше будут потери на смешение и, следовательно, 
чем выше степень сжатия струйного компрессора ,  тем эффективней ока
жется применевне комбинированного двигателя.  

Однако нельзя изучать характеристики эжектора как -�труйног_<? 
компре�со_Р!! . .  РЦД, задав произвольно закон смешения в нем. -- - · ..... 

�--процесс смешения потоков газов в эжекторе подчиняется законо
мерностям турбул�нтного перемешивания сверхзвуковой струи ракет
ного двигателя и дозвукового потока воздуха. Зная механизм смешения, 
мы могли бы определить потери в эжекторе на основе рассмотрения 
непосредственно турбулентного обмена между струями и, профилируя 
соответствующим образом камеру смешения, делать их минимальными. 
В настоящее время, однако, статистическая теория турбулентности раз
вита еще недостаточно, чтобы решить эту задачу. Поэтому в большин
стве случаев камеру эжектора делают цилиндрической и определяют по
тери,  решая уравнения одномерной газовой динамики, не вникая в сам 
процесс, происходящий внутри камеры смешения. 

В связи с тем что эжектор с цилиндрической камерой смешения 
конструктивно наиболее прост и легко поддается расчету, мы будем 
рассматривать РПД с использованием только цилиндрических эжек
торов .  

§ 1. ОСНО В НЫЕ РАСЧЕТНЫЕ СООТНОШЕНИЯ 
ГАЗ ОВОГО ЭЖЕКТОРА С ЦИЛ И НДР ИЧЕСКО й 

КАМЕРОй СМЕШЕНИЯ 

Теория газовых эжекторов, разработанная С. А. Христиановичем, 
М. Д. Миллионщиковым, Ю. Н. Васильевым и другими, позволяет на
_ходить основные размеры и характеристики эжекторов на различных 
режимах его р аботы. 

При смешении двух разнородных потоков в камере эжектора  про
исходит постепенное выравнивание скоростных, температурных полей и 
химического состава газов. На  рис. 5.1 приводится характер выравни-
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вания скоростных и температурных полей в камере с.верхзвукового не
изотермического эжектора .  С точностью до влияния пристеночного по
граничного слоя можно считать, что при достаточной длине камеры 
смешения (при параметрах Р ПД это составляет 15-·20 диаметров вы
ходного сечения сопл а РкД при многосопловом блоке) за  счет турбу
лентного обмена между смешиваемыми струя ми произойдет полное 
выравнивание потоков. В конце камеры эжектор а  установится р авно
мерное поле параметров с некоторыми средними величинами скорости 
и температуры. Используя основные уравнения сохранения (массы, им
пульса и энергии) , мщкно рассчитать эти средние газодинамические 

Рис. 5. 1 .  Деформация скороt:тных и температурных IIOJ1eй н камере смешения 
экспериментального эжектора ( Мс=2,8; fJ =0 , 1 4 ; М2=0,65; s=O,l) 

параметры потоков для ряда частных случаев их смешения .  Так, напри
мер, удается определить параметры смеси, если смешение происходит 
при сохранении постоянными давления, объема или энтропии газов со 
ответственно (см.  § 4) . Однако наибольший практический интерес пред
ставляет смешение газов в цилиндрической камере,  так как в отличие 
от отмеченных выше расчетных случаев здесь форма  камеры смешения 
заранее известна .  

Выведем уравнения эжекции для эжектора РПД, имеющего ци
.'lин.црическую камеру смешения. Поскольку смешение газов в эжекто
рах РПД происходит при высоких температурах, процесс может со
провождаться диссоциацией и рекомбинацией газов. В эжекторе РПД 
происходит также догорание газов, истекающих из сопла ракетного 
двигателя и дополнительного горючего, вводимого непосредственно в 
камеру смешения. Учесть эти сложные процессы можно только, исполь
зуя теорию течения газов при высоких температурах. В гл . VIII будут 
даны уравнения, позволяющие рассчитывать параметры эжектора с уче
том указанных выше факторов. В настоящем раздеJ1е мы приведем соот
ношения, которые не учитывают изменение химического состава газов 
при смешении .  Эти уравнения более удобны для анализа и позволяют 
выяснить многие термодинамические аспекты изучаемых двигателей и 
процессов в них происходящих. 

Для нахождения р авномерных по сечению параметров газов в кон
це камеры эжектор а  запишем уравнения, связывающие величины мас
сы и энергии смешиваемых потоков в начале и конце камеры смешения, 
а также соотношение, выражающее условие сохранения полного импуль
са  при течении газов в цилиндрическом ка�але. Последнее условие 
(Ип= const) , по существу, и позволяет рассчитывать эжекторы с цилин-

160 



дрической камерой смешения, не вникая в сам ход процесса перемеши

вания по длине камеры. 
Запишем уравнение, характеризующее сохранение массы газов при 

смешении в канале с непроницаемыми стенками (рис. 5.2): 
(5 . 1 ) 

Индексом «С» будем отмечать параметры эжектирующей струи, 

в нашем случае- параметры струи р акетного двигателя на срезе соп 

ла ; индек·сом «В » - пар а-мет.ры эжектируемого воз·духа rНа входе в эжек
тор ; индексом «СМ»- параметры смеси; индексом «Т » - параметры до

полнительной м ассы топли-
ва, вводимого в камеру сме-
шения .  

Р азделив обе 
ур авнения (5. 1 )  н а  
.'!учим 

�=l+n+тт' 
те те 

части 
те, по-

(5. 2) 
где n- коэффициент эжек� 
ции : отношение р асхода воз 
духа к р асходу газов Р Д.  

Ров Тов Wв 

Рис. 5.2. Расчетная схема эжектора 

Дополнительная масса тт, вводимая в камеру эжектор а  РПД, 

представдяет собой горючее для сжигания в воздухе. Обозначив через 

L0 стехиометрический коэффициент этого горючего, а через а - коэф

фициент избытка воздуха, можно уравнение (5.2) записать в следую

щем виде : 
* 

т п-п 
�=l+n+ г . 
те 

' aLo 
(5.3) 

EcJiи дополнительное горючее в камеру смешения не вводится, то 
ур авнение сохранения м ассы при смешивании имеет вид 

тем =l +п. 
те 

(5. 4) 

Уравнение, связывающее температуры торможения газов в эжекто

ре (уравнение энергии) ,  может быть записано следующим образом: 

тссртет Ос +твсртвТов +Нитт+Q=тсмСртсмТ ОСм• (5. 5) 

где Н и - теплотворная способность горючего, вводимого в камеру 

эжектора; 
Q - тепло, выделяемое .пр ,и догорании реактивных газов РкД (теп 

лотворная способность газов) . 

Разделив обе части уравнения (5. 5) на величину тсСрсТос, получим 

(индекс т пр·и ер ю.пускаем ) : 
Ни п-пг Q 1 + n6 + -- --- + _ __:___ 

СрсТос aLo СреТое 

в том случае, когда m.r=O, 

С
р 

смТоем 
Ср еТос 

-

n-nr 
1 +n+ -aL0 

1 + n6 + Q/cp еТое 

l + n 

( 5.6) 

(5.7) 

* nг соответствует расходу воздула, идущего на дожигание горючих газов 

струи РкД. 
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при механическом перемешивании газов бе::s тепловыделения в процес
се смешения 

1 +nб 

l+n 

(5. 8) 

Для нахождения непосредственно величины Т0 см из уравнения (5 .8 )  
нужно знать Ср  см· Если принять, что в процессе смешения состав газов 
не меняется,  то 

еР см (5. 9) 

Газовая постоянная. смеси также может быть найдена из уравнения 
сохранения суммарного состава газов 

R _Rc +nRв 

см-
n+ 1 • 

При вводе дополнительной массы mт 
n-nг 

Срс+ Ср вn+ Срт-аLо ерем ==

--
--

------

------� 
п-пг l+n+ --

aL0 
n -пг Rc + Rвn + Rт --L-

R _ а о см-
n-nг 

l+n+ -
aL0 

(5. 10) 

Запишем теперь уравнение сохранения полного импульса в цилин
дрическом канале 

(mcWc 
+ PcFc) +(твW'в + РвF в)=(mсмWсм+ РсмF см)· 

Используя преобразование 

m\f! + pF =
k 

+ 1 такр. z(Л) 
2k 

и учитывая, что те Wc+PcFc=R-yд. n, 

(5. 11) 

где R-yд.n- пу,стотный импульс ракетного двигателя, можно записать 

kв+l -(Л)+R 
kcм+l ( +I+n-nг) ( ) ) 

-- nакр.в2 в уд.п == n -- акр.смZ Лсм • 
2
k
в 2kсм aLo 

(5. 12) 

Нетрудно видеть, что, решая совместно уравнения (5 .3) , (5 .6)  и 
(5.12) ,  можно при известных параметрах потоков на  входе в эжектор 
найти интересующие нас параметры смеси. Иногда заданным является 
коэффициент скорости Лсм· В этом случае, используя уравнение (5 . 1 2 )  
и решая его относительно z (Лв) , можно определить параметры эжекти
руемого потока на  входе в эжектор. 

Одной из основных характеристик эжектора является степень сжа
тия в ( в- отношение полного давления в конце камеры смешения к пол
ному давлению эжектируемого воздуха) . Выражение для определения 
s ветрудно получить из р асходных соотношений для потоков газа на вхо
де и выходе из эжектора,  выраженных через полные давления : 

а 1 ( 1 --
п
_г ) е==-Р_о_ см_==_k_в_ k_,с""-м--'+'----1 Л8s (Л8) кр.см __ J +� +--п-

Рав kв + 1 kсм АсмЕ (Лсм) акр. в 1 + s n aLo ' 
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Ре " -
где s =-- геометрячеекии параметр эжектора: ошошение г.лощадеи 

Рв 
сечения потоков на входе в камеру смешения .  Из приведенных соотноше
ний, пренебрегая р азличием в газовых постоянных и тешюемкостях сме
шиваемых потоков ,  нетрудно также получить упрощенные уравнения 
эжекции для случая отсутствия теплоподвода в камере эжектора [1] .  

Ур авнение постоянств а  теплосодержания может быть записано в 
с.педующем виде :  

где 8 = Тов/Тос· 

l 
1,8 г liX � t--

! � 
1,6 1 

i •"'i' 
f,t 1,4 

i � 

! 1,2 

Lll. 

r---u 

r-
-

Тоем п6 + 1 
Тое n + 1' 

2,0 

j--. 
. ..... 

1, 5 

r--.. 
r... 

� 
' 1 

1,0 
О, 2 0,3 D,'f 0,5 0,6 0,7 О, 8 

1,0 g(Л8) 0,2 0,3 0,4 
ГJ) 

·....; ["'-.. � 
Г' г---

� �� • 

�'' r--. 
'-'1 -.... � 

� 

0,5 0,6 0,7 
о) 

Рис. 5.3. Опыт11ые и расчетные величины степеней сжаrия в эжекторе: 

(5. 14) 

" 

а·- nриветеиная длина камеры смешения Г- 12,5 О- Pof:.- 40; 8- Рос- 25; .#-Рос= 15; 
б - приведеиная длина камеры смешения I- 8, 5 8- р � 50; О -Рос = 40 

Если в уравнении (5. 1 2 )  выразить импульс высоконапорной струи 
но форму.пе 

Ryд.п=mcWc + PcFc=;k: 1 тсак�.сz(Лс), 

то оно приобретает вид 

n уб z (Л8) + z (Л.с) 
у (nB + 1)(n + 1) • ( 5. 1 5) 

Формула д.пя расчета степени сжатия эжектор а  может быть запи
сана следующим образом: 

e=l/(1+_1 )(1+_1) _1 q(Л8). n n6 1 + s q (Лсм) 
(5. 16) 

При изучении принципиальных характеристик эжектора РПД мы 
будем в дальнейшем использовать систему уравнений (5 . 1 4 ) - (5 . 1 6) . 

Приводимая здесь методика р асчета характеристик эжектора удов
летворительно подтверждается опытными данными.  На рис. 5.3, а и б 
для иллюстрации приводится сравнение экспериментальных величин 
степеней сжатия сверхзвуковых эжекторов с параметрами, характерны
ми для РПД, с теоретическим расчетом.  В том случае,  когда длина ка
меры смешения достаточна для выр авнивания полей скорости ( в  дан
ных опытах L= 12 ,5) , отличие �ЭRсп и етеор весьм а  мало.  При недостаточ
ной длине камеры смешения (в данном случае L=8,5) опытные вели-

6* 163 



чины 8 лежат ниже теоретических кривых вследствие больших потерь 
в диффузоре эжектора, возникающих в результате неравномерных по
лей на  его входе . Для того чтобы сокр атить длину камеры эжектора ,  
не потеряв в величине 8, целесообразно вместо одного эжектирующего 

сопл а устанавливать сопловой венец 

�тр 
1,0 .. r-;; г-h ..._ 

·- -� 
1' 

из нескольких сопел . Поверхность 
смешения при этом возрастет при  не
изменном р асходе газов пропорцио
нально корню кв адр атному из числа 
сопел . Эксперименты показывают, что 
в данном случ ае длину камеры эжек-
тора можно уменьшить также про-

о 9 порционально кв адр атному корню из 
1 в 0,3 q4 0,5 0,6 0,7 .Мв числа сопел . отличие от дозвуковых 

Рис. 5.4. Поrсри Н<1 трешш потока о 
стенки камеры смешения сверхзвуко
вого эжектора Мс=З,О; О = 0,12; 

L=12,5 

эжекторов в сверхзвуковых эжектор ах 
РПД, работающих пр:и у1меренных коэф
фициентах эжекции (п� 1-:-5) ,  весьм а 
мал а  абсолютн ая величина потерь 
давления на трение потока о стенки 
камеры. Они соизмерены с потерями 

на трение в цилиндрических трубах с дозвуковыми скоростями потока 
на входе. На  рис.  5. 4 в качестве иллюстр ации приводятся коэффи
циенты потерь полного давления в эжекторе вследствие трения потока 
о стенки: они не превыш ают З-:-4%. 

§ 2. РАСХОД НЫЕ ХАРАКТЕР ИСТИ КИ ЭЖЕ КТОРА Р ПД 

В струйном компрессоре РПД основными являются две хар актери
стики: р асходная и энергетическая.  Рассмотрим условия, опреде.т�яю
щие максимально возможный расход газов через камеру смешения 
эжектора ,  - так называемый критический режим работы. Критические 
режимы работы эжекторов интересны тем, что при Мв� 1,0 они явля
ются оптимальными и с энергетической точки зрения, так как при их 
реализации струйный компрессор (эжектор )  имеет максимальную сте
пень сжатия 1при прочих раrвных па,ра -метрах ·струй *. Современная тео
рия эжекторов р азличает три критических режима ,  при которых эжек
тор с определенными геометрическими размерами пропускает макси
мальный расход эжектируемого газа . Первый критический режим ра
боты эжектора  соответствует случаю,  когда .скорость эжектируемого 
воздуха р авна скорости звука непосредственно на входе в эжектор 
(рис.  5 .5 ,  а) . В этом случае сверхзвуковое сопло и меет расчетное исте
чение иди работает на режиме перерасширепия.  В эжекторе происходит 
перемешивание двух потоков: звукового и сверхзвукового . В результа
те смешения может образоваться звуковая или сверхзвуковая скорость. 

Если эжектирующее сопло работает в режиме недорасширения, то 
сверхзвуковая струя с избыточным давлением на срезе сопла продол
жает расширяться внутри камеры смешения ,  поджимая воздушный по
ток ( рис. 5 .5,  6 ) . Воздух на участке 1-·2 р азгоняется в «жидком» сопле, 
образованном стенками камеры смешения и и:риволинейной границей 
свободной сверхзвуковой струи . В сечении 2 происходит совместное за 
пирание обоих потоков. Это второй критический режим работы эжек
тора. И, наконец, третий критический режим работы наступает тогда,  
''' · :  /HI в результате персмешивания двух потоков на выходе из эжекто
ра образуется звуковая скорость. Этот ре:жим возможен только в слу 

чае ,  когда смешиваемые потоки ОТJlичаются химическими свойствами 

* Относительно применения в РПД эжекrоров, у которых чис.ю Мв воздуха на 
входе в эжектор больше 1,0, см. г;r. \'II, § 2. 
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(ер; R) или температурами торможенин, а также когда в процессе сме
шивания выделяется тепло. Третий критический режим работы эжек
тора  иногда называют режимом «теплового кризиса» или режимом 

Л8=7,0 ���§§ Лс> 1,0_ -----t::�Г� 
-< 

а.) 

8) 
Рис. 5. 5. Схемы течения в эжектор ах н а  критических режимах работы: 

а-Л8 = 1,0; б -).8<1,0; Л82 = 1,0; в-Лсм=l,О 

«теплового запирания». Как будет показано ниже, в частных случаях 
одновременно возможно существование 1 и 3-го, а также 2 и 3-го кри
тических режимов. 

1-И КРИТ И Ч ЕСКИЯ РЕЖИМ 
Рассмотрим подробнее условие существования 1-го критического 

режима работы эжектора. Как уже отмечалось выше, необходимым ус
ловием существования звуковой скорости на входе в эжектор является 
то, что сверхзвуковое сопло работало на расчетном режиме или режиме 
перерасширения .  Запишем это условие. Обозначим, как и прежде, через 
Рос и Ров соответственно полные давления сверхзвуковой реаКТ!fВНОЙ 
струи Р Д и воздуха на входе в эжектор. Статические давления в пото
ках на входе в эжектор можно определить по формул ам 

Рс1 =РосЛ (Лс ) И Рнl = Рсвл (Лв)· 
При расчетном истечении из сопла Рв1 =Ре!· Следовательно, при наличии 
скорости звука у потока воздуха на входе в эжектор 

( ' )_:rt(J..8 =1) 0,528 
Л Ас- - _ 

Рос Рос 
(.5. 17) 

г де Рос = Рос - отношение полных давлений высоконапорного и низко-
Ров 

напорного потоков. На  рис . 5.6 показана зависимость числа Мс на срезе 
сопла ракетного двигателя от отношения пол ных давлений рос при 
1 -м критическом режиме работы эжектора . На режиме работы сопла 
с перерасширением- Рс<Рв· Следовательно, 

и 
Рос 'Л U•c) < Ров Л (Ав) 

л(Лс) < 0.:._528. 
Рос 

(5. 17') 
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Таким образом, если выбрать число 1'\'1.0 на срезе сопла ракетного 
двигателя ,  удовлетворяющее соотношению (5.17), то возможен крити
ческий режим со звуковой скоростью на входе в эжектор . Выразим ус
ловие (5 . 1 7 )  через исходные параметры набегающего воздуха и струи 
ракетного двигателя.  Величина полного давления воздуха на входе в 
эжектор РПД равна произведению пол ного давления набегающего по
тока воздуха на коэффициент восстановления давления во входном 

диффузоре РПД, т. е.  Ров= Ронад, или Ров =___!!д_ ад. n(Лн) 
С другой стороны, полное давление на срезе сопл а ракетного дви

гателя р авно произведению давления в камере сгор ания на коэффици
ент потерь в сопле: Poc =PORC1c . Та

Рис. 5.6. Числа М на срезе эжекти
рующеrо сопла ( 1-й критический ре

жим) 

ким обр азом, соотношение (5 .  1 7) 
можно записать в следующем виде : 

л:(Лс)--< 0,528 2._ Рон • 
crc Рок 

Расход воздуха, проходящий через 
эжектор на 1 -м критическом ре
жиме, можно р ассчитывать по фор
муле 

0,4р0НадFсм 
(1+s)VToн' 

(5. 18) 

где F см- площадь камеры смеше
ния. 

Ниже будет показано, что суще
ствование критической скорости на  

входе (Лв =  1 ,0 )  в эжекторе • не  •В'сегда возможно , даже если выполняется 
условие (5. 1 7) и имеется соответствующее для этого разрежение на вы
ходе. Достаточным условием существования 1 -го критического режима 
в общем случае является отсутствие теплового кризиса в конце камеры 
смешения. 

2-FI К Р ИТ И Ч ЕС КИй РЕЖИМ 

Если :t (Мс)> :rt�Mв), то статическое давление на срезе сопла ракет-
Рос 

ного двигателя выше давления в потоке воздуха . Струя ракетного дви-
гателя будет продолжать р асширяться после выхода из сопла.  Для рас
чета расхода воздуха в этом случае необходимо знать максимальную 
пJющадь, которую займет в камере смешения перерасширенная сверх
звуковая струя. Известно, что расширение сверхзвуковой струи в сво
бодном пространстве происходит иначе, чем в стенках сопла. Непосред
ственные измерения и расчеты показывают, что, когда давление в сверх
звуковой струе достигает давления окружающего потока, струя 
продолжает по инерции расширяться [6]. В сечении 2 эжектора (см . 
рис. 5.5, б) среднее статическое давление в струе будет ниже, чем в 
воздухе. Поэтому для расчета параметров сверхзвуковой струи в сече
нии 2 нельзя пользоваться условием р02 = Рв2. как это сделано при рас
смотрении 1 - го критического режима р аботы эжектора .  

Покажем, как рассчитывать параметры струи на 2- м критическом 
режиме, если начальный участок камеры имеет цилиндрическую форму. 

Будем считать, что на участке 1-2 поток эжектируемого воздуха и 
сверхзвуковая струя текут, не перемешиваясь . П римем , что по обе сто
роны от поверхности раздел а параметры равномерны поперек каждого 
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из потоков . Течение воздуха примем ·изоэнтропическим.  При расшире
нии сверхзвуковой струи от среза сошJа отходят обычно криволинейные 
скачки уплотнения .  Поэтому течение здесь не является, строго говоря,  
изоэнтропическим.  I3 точных расчетах можно учитывать потери в этих 
скачках уплотнения с помощью коэффициента <1;-z. Запишем уравне
ния, связывающие параметры потоков газов в сечениях 1-2 сверхзву
ковой струи, текущей вне стенок сопла на участке 1-2. 

Уравнение количества движения имеет вид 

Fcz 

Fcz 

mCWC2-mcWc=Pcpc_ Pc2Fc2 + s p:dF' 
Fc 

где J р dP - сил а давления по границе р аздела а-· б. 
Fc 
Используя преобразование Б .  В .  Киселева, перепишем это урав

нение 

(5. 19) 

Интеграл сил давления по поверхности а - б зависит от изменения 
давления по длине участка камеры 1-2. Н апример, при истечении струи 
в з атопленное пространство 

S pdf'=Pн(Fc2-Pc)• 
F 

Для нахождения величины J pdF при течении струи в эжекторе за
F 

пишем уравнение количества движения для потока воздуха на цилин
дрическом участке 1-··2 

Fв2 
k;k: 1 твакр.в[z(Лв2)-z(Лв)]=- s pdP. (5. 19') 

Fв 

Сила давления, действующая на границе а- б на поток низкона
норного воздуха ,  направдена в противоположную сторону, поэтому пе
ред интегралом поставлен знак минус. Приравняем левые части уравне
ний (5 . 1 9) и (5. 1 9') : 

или 

z(l,c2) =Xn Vб[z (Л8)- z (f-82)] +z (Ц, 
где через xn ViJ обозqачен приведенный коэффициент эжекции 

( 
V

- kв + 1 kc тв акр. в ) xn б =-- -- - -- . 
kв kc + 1 те акр.с 

(5. 20) 

При заданных ,;;;., , /,с и s в уравнении (б. 20) три неизвестных Еелич ины: 
коэффициент эжекции n, коэффициент скорости /..,с2 сверхзвуковой струи 
и коэффициент скорости Лв эжектируемого газа на входе в эжектор.  За 
пишем еще два  уравнения, связывающие неизвестные величины. 
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При веденный коэффициент эжекции можно 
метры потока в сечении 1 :  

выразить через пара-

1 � --в q (Лв )  I xn r = -- ---- · 
q (Л с) тое s 

(Б . 2 1 )  

Подста·вив (5 . 2 1 )  в (5 . 20) и приняв в сечениiИ запирания Лв2 = 1 ,0 * , по-
л учим 
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i ) ис .  5 .7 .  Сравнение расчетных коэффициентов эжекции n при 
р а бо rе эжектор а на 2-м критическом f)t.жимс работы : 

-- га счет п о !j:ормулам ( 5 . 20)- ( 5 . 2:3 )  
- - - - ! асчет при условии; ч1 0 р82 - Рс2; k = 1 , 4 ,  МР2 = 1 , 0 

(5 . 20' ) 

: 

Второе у р а внение, уста н авливающее связь между коэффициента
ми скорости Лс2 и Лв, можно получить из условия равенства суммы пло
щадей потоков и р асходов газов в сечениях 1 и 2: 

F + F F + F  1 + s = F-.:2 + Fв2 .  с в = с 2  в 2  ИЛИ Fв Fв 
Так как Fв2 = q (Лв) = q (Л ) а 

Fв q ( 1 ) " ' 
Fc2 Fc2 Fc q (Л с) 1 - = - - = S -- -- , F8 Fв Fc q (Лс2) O J-2 

то ура внение (5 .22)  приобретает вид 

( l + s) = q (Лв) + s q (Лc) _1 _ 
q (Л с2) O J-2 

и.1 и ,  выр ажая q ( Лс2) через остальные параметры,  будем иметь 

sq (Ас) 1 q (Л.с 2) • 
( 1 + s) - q (Лв ) а 1-2 

(5 .  22) 

(5 .  22 ' )  

(5 .  23) 
Таким образом,  получены два уравнения (5 .20') и (5.23) , связыва

ющие коэффициенты скорости Лв и Ас2. Эти уравнения могут быть ре-

* Гипотеза, предложенная С. А .  Христиановичем. Существуют и другие гипоте
зы, см. rл. VI I I  и литер атуру [33]. 
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шены численно. В первом приближении можно принять а1_2 = 1 ,0 .  После 
того как будет найдена величина Лв, из уравнения (5 .2 1 )  ветрудно опре
делить коэффициент эжекции, а из уравнений ( 5 . 1 5 ) и ( 5. 1 6 ) - коэф 
фициент скорости в конце камеры смешения и степень сжатия эжекто
ра. На рис. 5.7 приводится сравнение р а ссчитанных по формул ам 
( 5.20) - (5.23) коэффициентов эжекции эжектора с расчетом при допу
щении, что Рв2 = Рс2· 

3- И КР ИТ И Ч ЕСКИй Р ЕЖИМ РАБОТ Ы  ЭЖЕКТО РА 

Ранее при р ассмотрении течения с подводом тепла в камере посто
янного сечения было показано , что существует максимальный относи
тельный подогрев воздуха, в результате которого скорость потока ста
новится звуковой (см. гл . I I ,  § 2 ) . При смешении «горячей» струи ра
J{етного двигателя с воздухом при пекотором соотношении параметров 
на входе в эжектор в конце его возникает звуковая скорость. Режимы 
работы эжектора с тепловым кр�зисом хар актерны для РПД в связи с 
большой температурой газов, истекающих из сопла ракетного двига
теля и, следовательно, большим теплоподводом к воздуху при турбу
лентном персмешивании струй . Так как струя ракетного двигате.пя вно
сит в поток дополнительный импульс, нельзя в данном случае восполь
зоваться численными величинами максим ального подогрева при подводе 
тепла в цилиндрическом канале, полученными выше в гл . I l .  Условие 
существования 3-го критического режима  работы эжектора можно по
лучить, использовав уравнение количества движения : 

k;� 1 акр.в n ;: (Лп ) + Rуд п = kc;k: 1 ( n + 1 + а:о ) акр . см � (Л, м ) ·  ( 5 . 24) 

Если процесс в камере эжектора разбить на две стадии - вначале 
смешение «холодных>.� струй газов, а затем повышение температуры сме
си в цилиндрическом канале (см. рис. 5 .5, в ) , то можно записать ра 
венство полных импульсов потоков в сечении «штрих» и в конце каме 
ры смешения : 

k�м + 1 
2k�м 

Введя обозначение 

Х V t' к 
-. ( _k_см_+_1_ --,--kc_

' м_ Rсм 1/ Тоем 
v k см k�M + 1 R�м т�см ' (5. 25) 

уравнение количества движения можно записать следующим образом : 
k8 + 1 ( ) + R � акр .вп г:  Ав уд . п = 

( 
n ) k�м + 1 ' v-= n + 1 + - , акр. смz (Лс11)Х 1: к • aL0 2kсм 

р б � + 1 аэдели·в о е части ура внения на 
2 kв 

акр .в и учитывая , что на 
режиме теплового кризиса z <J·cч) =2,  п олуч им 

kв 

k8 + 1 
, акр.см 

акр . в х -vт;;. (5 .  26 ) 

Отношение критических скоростей звука и показателей адиабаты 
смеси газов и воздуха, входящих в уравнение (5 .25) , можно найти, зная 
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физико-химические параметры струи ракетного двигателя.  Обозначим 
через е отношение энтальпий смешиваемых газов в эжекторе Ср вТов в =  . Тогда, пренебрегая физическим теплосодержанием жидкого Ср с Тое 
горючего, вводимого в камеру смешения, можно записать 

и, следовательно , 

С� см Т�см Ср в Тов 

пб + 1 
(n + 1) 6 

акр .  см -. 1 n6 + 1 -. 1 kсм - 1 k8 + 1 
акр . в 

= V (n + 1 ) 6 V kсм + 1 k8 - 1 
(5. 27)  

Связь показателей адиабаты смеси и воздуха выражается очевид-
ным соотношением 

Ср в 1 + n -
kcм -k _____ с..:..р_с __ _ 
kв 

- с Ср в kв + n - kc 
Ср с 

( 5 . 28) 

Выразим величину е через Rуд. п, для чего используем формулу 

и очевидiНое 'равенство 

R 
kc + 1 . ( ' ) = -- а z л уд. п 2kc кр.с с 

акр . с _ 1 lkв + 1 kc - 1 _1 _  
акр . в - v kв - 1 kc + 1 уб • 

Н. _kc + 1 а "' (Л ) __ 1 __ уд . п - 2kc кр .с- с kв + 1 
2k;;-- акр . в 

Следовательно , 

(5.  29) 

(5. 30) 

Подставив полученные выражения в уравнение количества движе
ния, можно установить связь между относительным импульсом ракет
ного двигателя и параметрами эжектор а  на режиме теплового кризиса. 
Для упрощения анализа примем kc = k8 =kcм. тогда уравнение импуль
сов после указанных подстаноnок будет иметь вид 

Рассмотрим вначале случай смешения газов в эжекторе без тепло

м ассоподвода в камере смешения ( a'lo =0; VТ: = 1} Пусть параметры 

на входе в эжектор выбраны таким образом, что сопло р акетного дви-
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rателя имеет расчетное истечение при Лв = l .  Тогда получим соотно-
шение 

- "� ( ( [ Rуд п ] 2) 2n + Rуд.п = 2 V (n+ I J  п+ z (�c) ' (5 .  32) 

в котором одновременно будут Л.в = 1 и /,см = l .  Из уравнения (5 .32 )  мож
но найти nкр :  

кр - уд .п _ 
n · - [R ] 2 (5 . 33) 

1 + - Z (Л с) - Rуд .п 

Очевидно, при п;;:::: nкр и при неизменном Rуд. п и Ас будет существо
вать режим теплового кризиса в эжекторе. Причем при n>nкp величи
на Ав н ачнет уменьшаться и ,  следо
в ательно, в эжекторе будет сущест
вов ать режим теплового кризиса 
при дозвуковой скорости воздух а 
н а  входе в эжектор .  Н а  рис. 5. 8 
показава зависимость n:ир от Rуд.п 
при ряде значений fioc и Тов (отно
шений полных давлений в струях 
и темпер атур ах тор можения воз
духа на  входе в эжектор) . Из этого 
гр афика следует, что при высоких 
коэффициентах эжекции ,  при кото
рых ком бинированный двигатель 
обычно имеет большую экономич
ность, чем исходный РкД, эжектор 
ра ботает на так называемом 3- м 
критическом режиме работы . 

О 1,.."..,..,.----::с!=:--��;;--;:;--' н · сен 2000 ЗООО 4-000 Ryд.n ""'"'К'г 

Рис. 5.8. З ависимость критических 
коэффициентов эжекцни от Рос и 

Rуд. п t3-й криr11ческий режим) 

Р ассмотрим теперь режим р аботы, когда в камере смешения эжек
rора выделяется тепло при догорании газов ракетного двигателя . Пре-

образуя уравнения (5 . 1 2 )  при � = 0, можно установить связь n с отно аL0 
сительным импульсом р акетного двигателя и дополнительным подогре
вом смеси. Опуская промежуточные выкладки, получим 

- R2 (-1 _ _2_)-о уд.п 4 z2 (Л с) - · (5. 34) 

В этом случае очевидно, что величина коэффициента эжекции, со
ответствующего режиму теплового з апирания, будет меньше при прочих 
равных условиях, чем при 't"к = 1 ,0. 

§ 3. ЗАВ И С ИМОСТЬ СТЕ ПЕН И СЖАТИЯ 
СТРУй НОГО КОМ П РЕССОРА ОТ О С НО В Н ЫХ ПАРАМЕТРОВ 

И РЕЖ ИМОВ РАБОТЫ 

С целью более правильного понимания закономерностей протека
ния характеристик РПД остановимся на влиянии основных пара метров 
его р абочего процесса на степень сжатия эжектора .  Расчетная схема 
эжектора РПД дана на рис. 5 .9 .  Эжектор имеет цилиндрическую каме-
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ру смешения , на входе в которую расположено сопло р акетного двига
тел я .  Примем, что в конце камеры смешения оба потока полностью 
перемешались . Трение о стенки камеры не будем учитывать, так как 
Uтр в эжекторе РПД составляет несколько процентов от степени сжа
тия (см .  рис. 5 .4) . При р асчете в будем использовать методику, основан-

Рис. 5. 9. Рас четн ; я с хема : жектс ра (Ец = Роем , е =  Ров 
= 
Ро , э ) Ров 

ную на сщ1местном решении ур авнений постоянства расхода энергии 
п импульса в соответствии с § 1 настоящей главы.  Будем различать сте

пень сжатия на  цилиндрическом участке камеры смешения, которую 
обозначим через вц, и эффективную степень сжатия е - произведение 
ец и коэффициента восстановления полного давления в диффузоре эжек
rор а :  е = ецСJдэ· 

Рассмотрим,  как ведет себя степень сжатия вц в зависимости от 
импульса ракетного двига теля . Выше было показано, что эжектор РПД 
вследствие высоких темпер атур газов, истекающих из сопла ракетного 
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Рис. 5. 1 0. З ависимость степени сжатпя эжектора от 
удельного импульса р акетного двигателя (Ро с = 1 00; 

То в = 273° К) 

двигателя,  работает на режиме теплового кризиса. Это обстоятельство 
приводит к тому, что степень сжатия эжектора РПД практически не за
висит при прочих р авных условиях от импульса ракетного двигателя.  
На рис.  5. 1 О приводятся степени сжатия эжектор а  на критическом режи
.ме р аботы в за·висимос.ти от импульса эжекти:рующей ·струи nри Рос = 
= 1 00 и расчетном истечении из сопла р акетногn двигателя.  Температура 
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воздуха припята в расчетах равной 300° К. что не меняет общности 
результатов расчета. Графики (см.  рис. 5. 1 0) показывают, что степень 
сжатия не является монотонной функцией Rуд.п· При некотор01м Ryд.n 
<:тепень сжатия достигает максимального значения. Из сопоставления 
графиков ( рис. 5 . 1 0  и 5.8) следует, что максимум соответствует режиму 
теплового кризиса, после наступления которого степень сжатия в об
.:т асти импульсов современных ракетных двигателей меняется мало. 
Можно показать, используя уравнения (5. 1 2 ) , (5 .2 1 )  и (5. 1 3 ) , что при nz (Лc) 
постоянном числе Мсм в конuе смешения и при � « 1 (это харак

Rуд.n 
терна для эжекторов РПД) степень сжатия практически не зависит от 
Ry;J,. п· Однако мы не будем здесь на этом останавливаться. Результа -

� �r 1--"' 

\ ......... � 
\ /v 

-
...-1 / 2 �\: 2 v - -

� � 2 
3 f- - - - �- 1-4 ' 

' � � � � f:::::. . 
7 

� � � - т - б - t -
...... ...- - г - - - - ---'-_- - - --

--� ::::;: -t- 1- / n = IO 

� !---'" - -- - ----;-- · 
i 

1 2 6 8 10 ТL  
1 

D 50 Рос 700 

Р ис. 5. 1 1 . Расчетные з <:шиснмости вели- Р ис. 5. 12. З ависимость степени сжа-
ч и i-; f ц  эжектор а н а  режи ме теплового тия эжектор а на критическом режиме 

Ri> ИЗиса : р а боты от uтношения давлений в 
1-смешение при k = l ,4 и р0= 100; 2-смешение струях Ро с 
продуктов поnнога сгорания керосина и кис-
nорода в камере РкД с воздухом; а-смеше-
ние продуктов полного сгорания водорода и 

кислорода в камере РкД с воздухом 

ты, полученные выше, соответствуют механическому перемешиванию по
токов в эжекторе. В реальны х  условиях в камере р акетного двигателя 
происходит диссоциация продуктов сгорания .  Поэтому в процессе сме
шения газов в эжекторе будет происходить тепJ1оподвод за счет реком
бинаuии этих продуктов и частичного догорания газов при смешении .  
Степень сж атия эжектор а будет зависеть от рода применяемого топлива 
в ракетном двигателе, хотя р азличие, как видно из  рис .  5 . 1 1 , незначи
тельно. 

Для упрощения анализа мы буде м  пренебрегать влия нием Rуд. п на 
ец при исследованиИ характеристик эжектора РПД. 

Рассмотрим теперь зависимость ец от отношения полных давлений 
в камере р акетного двигателя и в потоке воздуха .  Графики зависимости 
eц=f(fJoc) приводятся на рис. 5 . 1 2 .  Видно, что при Рос > 50 величина ец 
растет мало особенно при больших коэффициентах эжекции. При уров
не давлений в камерах современных ракетных двигателей (Рок = 5-;-
1 0  J.tн/м2) степень сжатия эжектора  на  основных режимах не превыша
ет величины ец = 3,0. Таким образом, эжектор РПД --- это низконапор· 
ный компрессор, имеющий степень сжатия,  р авную степени сжатия 1-
1 1 ступеней осевого компрессора .  Однако на.личие его в РПД, как будет 
далее показа но, позволит получить в 2 -3 раза большую :миделевую тя 
гу, чем у ПВРД. 
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В полетных условиях отношение давлений в эжекторе может ме
няться как за счет дросселирования или форсирования по тяге ракетно
го двигателя,  так и за счет изменения высоты и скорости полета лета-
тельного аппарата. Как выбрать величину Рос в расчетной точке? Как 
правило,  с ростом скорости полета, когда улучшаются тяговые харак
теристики ПВР Д, целесообразно уменьшать тягу ракетного двигателя, 
увеличивая долю воздушного контура РПД. Из соотношения (5.2 1 )  
следует, что в эжекторе с неизменной геометрией увеличение n сопро
вождается падением Рос· Если выбирать максимальным отношение 
давлений в струях эжектора при малом коэффициенте эжекции, то с 
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- -L . I  \ �_rz =,J� \ ре k" 1 ' 1 
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Рис. 5. 1 3. З ависимость стенени сжатия 
эжектора от нер асчетности истечения 
из эжектирующс1·о сопла. Р асчетное 

0 , 528 
истечение соотвстсп •ует :rt (Мс) =� 

ростом последнего величина рос 
будет мало влиять на степень 
сжатия (см. рис .  5. 1 2 ) .  Поэтому 
в зависимости от конкретных 
условий р аботы РПД величину 
рос в стартовых условиях можно 
выбирать в диапазоне рос = 
= 50-:- 1 00. Тогда даже при деся 
тикр атном увеличении n по тр аек
тории полета эжектор РПД смо
жет эффективно р аботать. 

Режим р аботы сопл а р акет
ного двигателя, установленного 
в РПД, также меняется в з ависи
мости от условий полета и режи
ма ра боты РкД. Р асчетное исте
чение из  сопл а р акетного двига
теля может нарушиться, и оно 
начнет р аботать н а режимах 
недор асширения или перер асши
рения.  Н а рис. 5. 1 3  показ ана 
зависимость степени сжатия е ц  
от степени нер асчетности истече
ния из сопла ракетного двигателя 

и числ а Мс. Видно, что оптимальная степень сжатия соответствует не
сколько недорасширенному эжектирующему соплу. Оптимум достаточно 
пологий :  в обл асти величин нер асчетности рс = Рr1Рв = 0,5-7-2 степень 
сжатия меняется на 3-7 % .  При более значительной нер асчетности , осо
бенно при Ре< 1 ,  влияние последней на  хар актеристики эжектор а сказы
вается уже значительно. Необходимо, пр авда, иметь в виду, что при не
котором ре, меньшем 1 ,0 ,  сверхзвуковой поток оторвется от стенок сопл а 
р акетного двигателя и дальнейшее уменьшение Ре не будет столь суще
ственно влиять на вц. Вместе с тем выбор давления или числа Мс н а  
срезе сопл а р акетного двигателя в стартовых р асчетных условиях весьм а 
важен. Как видно из рис. 5. 1 3, где дана зависимость вц от числа Мс, 
хар актеристики «звукового» эжектор а существенно ниже расчетного 
сверхзвукового. Поэтому создание РПД с р акетным двигателем , имею
щим при высоком Рос звуковое сопло, нер ационально с точки зрения 
эффективностrи р аботы эжектора как струйного нагнетателя . 

Графики рис. 5. 1 3  показывают, что для однорежимного РПД целе
сообразно выбирать параметры на срезе ракетного двигателя близкими 
к расчетному истечению. Однако учитывая, что РПД, как правило, мно
горежимный двигатель и что по мере роста скорости полета давление 
после диффузора РПД растет, необходимо выбир ать «компромиссное>> 
давление на срезе ·сопла РкД.  Так, напр·имер, при десятикратном возр а 
стании •коэффициента эжекции в Р П Д  по траектории !Полета на стар 
товом режиме степень нерасчетности сопла РкД может выбир аться в 
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предел ах fic = 1 ,5-;-2, что позволяет обеспечить эффективную работу 
::�жектора в широком диапазоне полетных условий РПД. Выше рассмот
рено влияние основных исходных параметров на его степень сжатия при 
критическом режи.ме р аботы. Эжектор в услов·иях дВИ!Гателя может ра
ботать как на  критических, так и докритических режимах в зависимости 
от работы камеры сгорания. создающей дросселируюший подпор. 

Рассмотрим характеристики эжектора РПД на докритическом ре
жиме работы. Степень отклонения режима эжектора от критического 
можно хар актеризовать уменьшением 
коэффициента скорости в конце камеры 
смешения.  Н а рис. 5. 14 показана зависи
мость степени сжатия эжектора  вц от ве
личины Лсм· Из рис. 5. 14 можно з аклю
чить, что при м алых коэффициентах 
эжекции отклонение от критического 
режима  приводит к существенному паде
нию степени сж атия .  В то же время с ро
стом коэффициента эжекции зависи мость 
вц от Лсм весьм а пологая. 

Следует заметить, что потери давле
ния в диффузоре схемы РПДэ умень
шаются с уменьшением Лсм и ,  таким 
обр азом, эффективная степень сжатия 
имеет еще более пологую зависимость 
от Лсм· Из рис .  5. 1 4  также следует, что 
при больших коэффициентах эжекции 
максим альная степень сжатия соответст
вует режиму, когда Лсм< 1 ,  так как в этом 
случае потери в диффузоре уменьш аются 
быстрее, чем падает степень сж атия на 
цилиндрическом участке эжектора .  

Используя данные рис.  5. 1 4, р ассмот
рим вл·ия.ние подогрева ·в камере на эф

Рис. 5. 14. Вдияние дроссе

Шiрования на степень сжа

тия эжектор а :  

на цилиндрическом 
участке: 
- - - - - с учетом потерь в 
диффузоре эжектора, угол рас
твора 11 д= 10•, степень расши-
рения площадей f дэ =3,0, <1 до по 

рис. 4. 1 1  

фективную степень сжатия эжектор а схемы РПД. Под эфф�ктивной 
степенью сжатия будем поним ать отношение полных давлении смеси 
в конце прямоточной камеры и воздуха в н ачале эжектор а. Р ассмотрим 
наиболее интересный в практическом отношении случай,  когда в резуль
тате теплоподвода устанавливается кризис в конце камеры смешения.  
Р асчетные характеристики эжектора  в этом случае не изменятся, если 
р азбить сложный процесс смешения  с теплоподводом на два последова
тельных процесса:  смешения и подвода тепла (рис. 5. 1 5, а) . Степень 
сжатия эжектор а с теплоподводом в камере смешения можно предста
вить как произведение степени сжатия эжектор а, работающего на докри
тическом режиме при коэффициенте скорости в конце смешения ,  р авном 
коэффициенту скоро•сти ·начала теплопощвода, и коэффици·ента потерь 
полного давления при теплоподводе :  в = вц<1-.: . Коэффициент скорости 
в н ачале теплоподвода можно определить из соотношения импульсов, 
которое можно записать в следующем виде: 

• 1 v-л + -, - = 2  •к· см лсм 

Используя графики рис. 5. 1 4, можно найти повышение давления 
вц до начал а  теплоподвода. Потери давления при теплоподводе легко 
найти из ур авнения <1-.: = q (Лсм ) V Тк, так ка к  по предположению Лег= 1 
и q (Лсг) = 1 .  На  рис. 5. 1 6  приводятся степени сжатия эжекторов РПД 
при теплоподводе в камере смешения. З аметим, что так как коэффи-
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циент скорости /, �м зависит только от теплоподвода, а при постоянном 
Л �м вц практически не зависит от импульса ракетного двигателя,  то эф
фективная степень сжатия эжектора  схемы РПД определяется только 
дополнительным теплоподводом в камеру смешения. Импульс эжектиру
ющей струи при ти = const не влияет на эффективную степень сжатия .  

Произведем сравнение степеней повышения давления в схем ах 
РПД и РПДэ. Будем еравпивать степени сжатия  эжектора  с единой 
камерой смешения - сгорания и эжектора,  у которого процесс смеше
ния происходит независимо от теплоподвода, и можно подобр ать опти-

3 

3 СМ� Х а )  

Рис. 5. 1 5. Р асчетные схемы эжекторов с теплоподводом :  

а-РПд: б-РПДэ 

м альный режим эжектор а  соответствующим изменением диффузорнести 
эжекторнаго канала  (см.  r л. VI I ,  § 1 ) .  В пасдеднем случае суммарная 
степень сжатия будет представлять произведение степени сжатия на 
uилиндрическом участке ( вц) , коэффициента потерь в диффузоре эжек
тора  (ад. э ) , коэффициента потерь при подводе тепл а ( cr � ) и коэффици
ента гидравлических потерь стабилизатор а  горения (ах ) , расположен
ных в прямоточной камере дожигания : в =  ЕцО'дэа � ах.  

На рис. 5 . 1 6  и 5. 1 7  приводятся графики с: .  Ветрудно видеть, что при 
малых коэффициентах эжекции (n< 4--:-6)  степень повышения давления 
в РПД с р аздельными камерами смешения и горения больше. Однако 
1 1 ри больших коэффициентах эжекции потери в диффузоре эжектор а  и 
на фронтовых устройствах начинают превалировать над улучшением эф
фективности смешения в эжекторе, которое достигается уменьшением 
размера камеры смешения и приближением режима его работы к кри
тическому. Поэтому при n > 4,0--:-6,0 схема РПД с единой камерой сме
шения-сгорания я вляется более перспективной. Поскольку при исполь
зовании на летательных аппаратах РПД работает во всем диапазоне 
коэффициентов эжекции ( n = 0,5--:- IO ) , схема  РПД нашл а большее рас
простр анение, чем Р ПДэ, ввиду простоты конструкции, меньшего веса 
и более простой системы организации р абочего процесса .  В отличие от 
схемы РПДэ в ней отсутствуют специальные стабилизаторы для орга
низации горения,  так как наличие высокотемпературных струй ракет
ного двигателя на  входе в камеру позволяет достаточно просто органи
зовать рабочий процесс в ней при стабилизации горения на  струях. 
Схема РПДэ может применяться в том CJiyчa e, если двигатель пере
ходит на  прямоточный режим, так как при этом наличие камеры прямо-
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точного типа с элементами стабиJ1изации рабочего процесса позволяет 
легко такой переход осуществить. 

При переходе на прямоточный режим схемы РПД в ней необходима 
также установка стабилизирующих элементов, которые естественно 
ухудш ают р аботу РПД на комбиниро-
ванном режиме.  е .------.---�------г---1 

Сверхзвуковой эжектор РПД ";·'":- ,,с) .... � 1 1 
в принципе может р аботать и при чис- \J\:J �'о' / 1 

б ,'\ / v/ / л ах М эжектируемого потока, оль-
/, / '  / r.�'(. ших единицы. В этом случае в камере '\��/r,7'§) 1 

смешения будут смешиваться две ////1 
спутные сверхзвуковые струи. Можно /;// l 
показать, что при смешении двух изо- Z.О �--4�------<с-/-
термических струй в эжекторе макси - /.i' '/ 

2, 5 
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Р ис.  5. 1 6. Х а р а кте�' BJli!IIHИЯ теплопод

Тосг 
вода к смеси газов 't'н =-- на сум-

Тоем 
м а рную степень н овьтшения давления в 

с х е м е  РПД;  в схеме Р ПДэ ( - -- -) 

!-'не.  5. i 7. Влшши�:: удельного им
ну.< ьса РкД н а  с1 епень сж атия 
эжектор а п р и  постоянной темпер а -

туре в конце теплоподвода : 
-- РПД; РПДэ 

мальная степень сжатия соотве1 ствует числу Мв > 1 ,0 .  Максимум сте
пени сжатия при одинаковых темпер атурах смешив аемых газов соответ
ствует одновременному выполнению условия Fэ = const и р� = Рв = Рем · 

Однако, когда температуры торможения струй существенно неоди-

Рис.  5. 1 8. Зависимость степени сж а
тия ЭЖСК1 0jJ Э U T  Ч1!eJt a М СПУТНОГО 
потока nри Mn > I ,O, po = IOO; p= I ,O :  
____ B =O, I ;  
- - - - 0 = 1 .0 

о 

1 n = l� _ _ _ 

---у_:,-"'1\.. г--l--- t i 1 '\i'\. 

4� -..: � k- -n=rof/ -........::: � 

1 
- - · - - ..... 

--1--

�- - 1- -- - - - f-:_ 1::--=: � 
5 

наковы, как это и меет место в РПД, максим альная степень сжатия 
эжектора соответствует числам Мв � 1 ,0 ( рис. 5. 1 8) . При рассмотрении 
характеристик эжекторil.  РПД мы ограничиваемся режимами Мв � 1 ,0. 
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§ 4. ОБ ЭФ Ф ЕКТИ В НО СТИ ЦИЛ И НДР И Ч ЕСКОГО ЭЖЕКТОРА 

До сих пор мы рассматривали характеристики цилиндрического 
эжектора,  не вникая в суть процессов, происходящих в его камере. Име
ющиеся в настоящее время экспериментальные данные по смешению 
струй в эжекторных канаJ1 ах и основанный на  их анал изе метод р асче
та процесса внутри камеры эжектора  позволяют оценить характеристи
ки эжектора  с камерой Сl'!lешения нецилиндрической формы. Прежде 
чем использовать этот метод для определения практической возможно
сти повышения эффективности сверхзвукового эжектора РПД, устано
вим потери, которые возникают в цилиндрических эжекторах, и срав
ним их с потерями при некоторых других законах смешения.  Ряд авто
ров при изучении РПД берут за основу эжектор ,  в котором процесс 
смешения происходит при p = const "'. Расчет эжектора  в этом случае 
также достаточно прост. Поскольку повсюду в области смешения дав
.11ение остается постоянным, количество движения в каждом сечении 
равно сумме количества движения струй на входе в смесительную ка
меру:  

mcWc +твWв=тсмWсм· 
Таким образом, вместо уравнения постоянства полного импульса в 

с"1учае цилиндрического эжектора здесь для расчета пара метров смеси 
используется уравнение по�тоянства количества движения . Уравнения, 
связывающие величины маt:сы и энергии смешиваемых потоков, в про
цессе смешения p = const сохраняют тот же вид, что и при смешении 
при F = const. Ур авнение количества движения можно записать в следу
ющем виде : 

(PcFc F ) + [ РвFв . F ] _РсмFсм F 
г(Лс) - Ре с г (Лв) - Рв в - г (Л см) - Рем С М >  

где r (Л)= pF - газодинамическая функция mW+ pF 
k - 1 1 ·- --1..2 

( . ) k + 1 r л = ----'---. 1 + Л2 

После иреобразований выражения (5 .35) получим 

_1 [ _!__ 1 ] + [-1 _ 1 ]=Fсм [-1 _ 1] 
s ГА8 г (Л с) Fc г (Лсм) • 

(5 . 35)  

(5.  36)  

Используя уравнения постоянства расхода п энергии при  смеше
нии струй без теплоподвода, можно найти отношение площадей F см/ F с ·  
Так как 

а 

РемУ (Л см) F см 
У Тоем 

-v- v- vn8 + 1 F у (Л ) -. r  Тоем= Т 0с n + 1 
, то �=-с- v (пв + 1 )(п + 1 ) .  

Fc у (Л см) 
Подставив (5.37) в (5.36) и используя (5.2 1 ) ,  получим 

nioc q (Л с) JfO [ 1 
l [ 

1 
] -- - 1 + -- - 1 _1 _ [_1 _ _ 1 ] q (Л8) г (Л8) _. г (Лс) • 

У Р·см) г (Лсм) •y (Лc)Jf(nO + 1 )(n + 1 ) 

(5. 37) 

(5. 38) 

* Е .  3 е н г е р . Примешивание воздуха к газовой струе. «Во11росы ракетной тех
ники», вып. 39, ИЛ, 1 952. 
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Построив предварительно зависимость 

у �А) [ r �А) -- l ]  
от Л, можно из ур авнения (5 .38) при известных исходных параметр ах 
смешиваемых струй опредедить величину коэффициента скорости в кон
це камеры смешения .  Так как Рв = Рсм, то 

(5 .  39) 

Для оценки потерь на смешение в Э}кекторе представдяет интерес 
также определить величину ev - степень сжатия при смешении с сохра
нением постоянного объема.  Физически этот случай соответствует сме
шению газов, содержащихся в двух газгольдерах (суммарный объем га
зов при этом не меняется) .  Ветрудно подучить, что в этом едучае 

Ev =(nB + 1 ) Рос . 1 + Росnб (5 .  40) 

Результаты р асчетов ер ;  ev ; ер, проведеиные по формулам (5 .39 ) ,  
(5 .40 ) , (5. 1 3 ) ,  и Е; при параметрах струй, характерных для РПД, при
водятся на  рис. 5. 19 .  В идно, что эжектор с цилиндрической камерой 
имеет приблизитедьно такие же степени сжатия, как в процессе p = const, 
и значительно меньше, чем при процессе v = coпst. Если определить КПД 
процесса смешения как отношение адиабатической работы расширения 
смеси газов к адиабатической р аботе расширения высоконапорного 
газа :  

1 
1 - k=J  -k-

'l1cм = (nB + 1 ) -----
1 

1 - ----;-k--"7""1 -k-
(Poc) 

(5 .  4 1 ) 

то в случае цилиндрического эжектора с параметрами струй, характер
ными для РПД, он составляет на основных режимах величины YJ c�r =  
= 0,25-;-0,5. Для сравнения укажем, что процесс смешения с з аконом 
r: = const характеризуется КПД У)см = О,5-;-0,7. Таким  образом, в энер
гетическом отношении эжектор с цилиндрической камерой смешения 
представляет собой малоэффективный струйный компрессор. 

Каковы резервы уменьшения потерь на смешение в сверхзвуковых 
эжекторах и увеличения их степени сжатия? 

Как уже указывалось выше, точный ответ на этот вопрос пока не
возможен ввиду отсутствия рациональной теории турбулентности. Од
нако, используя так называемые полуэмпирические ИJI И феноменадоги
ческие теории турбулентности [2], можно в первом приближении устано
вить вдияние формы камеры смешения эжектора на  эффективность 
смешения струй. Не будем останавливаться подробно на самом р асчет-

в. - степень повышения полного давления при условии сохр анения энтропии га
зов, Т. е .  Sc + S в = Sc м ;  _k_ 1 (n6 + l ) k-1 _ ii+Т 

n + 1 Рос 
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пом: методе. Существо его состоит в решении уравнений пограничного 
�лоя турбулентной струи, распространяющейся в канале, при условии 
.:�кспериментально обнаруженного факта автомодельнести скоростных и 
температурных полей и общности констант турбулентности при течении струй в эжекторе и свободной струе * . 

t Используем этот р асчетный ме-
тод для определения влияния формы 
камеры на скорость и эффективность 

25 смешения струй в эжекторе. Предпо; f----1 

20 
j! 

/ 1 
/ 1 

1/ 15 

1 
v· � /  

10 

..J... � ...... 
--:- � ,  1 - -� 

s 

F --
о 

1000 2000 JOOO 4000 Т0°с К 

Рис. 5. 1 9. Ср авнение расчетных 
веJiичин с1 епеней сжатия эжек
торов при р азш:чных законах 
смешения <Poc = lOO; То в =  
= 293° KJ . Истечение из сопла РкД -- р асчетное: 

--- F = const ( е р ) ;  
- - - р = coпst ( ер ) ;  
- - - v;.. coнst ( e v )  ( вторая  кривая  

сверху) ; 
- · - s = const ( смешение без потерь 

при постояиной · нтропин s [ 25 ] ) :  

_
k_ 1 

1 n� + 1 )k-l - n +l 
\ n + 1 

Ро 
• s = --=-------

( kjk-l) (n/n+1 ) 

ложим , что н ачиная с некоторого сече-

Рис. 5 20. Влияние профилирования каме
р ы  смешения н а  эффск rивность эжектора :  

• =  " F - var Ро см . 
• Р, = COПSt - -,-- , 

РОем 

Lа д . см 
'1 см = -

L

-


aд . l 
где Lад . см - а �набатическая работа расширекия 

смеси газов до р = Ро n; 
L8д1 - интегральная адиабатическая работа 

рас ширения газа в сечевив 1 ло лавлевии 

r w� 
Р - Ров• Lад1 - J -2 - dm; 

т 
--- М 1 - З,О; 6 - 1 ,0; • ц  = 1 , 52: 
- - - м ,  - 3 ,0; в = 0, 1 ; •ц = 1 , 5 

ния свободная турбулентная струя после присоединения м ассы эжекти
руемого воздуха з аключается в канал, в котором проходит ее дальней
шее течение (рис . 5 .  20) . Путем изменения р адиуса камеры по длине 
можно влиять на ход смешения струй . Р асчеты показывают, что при сме
шении сверхзвуковой изотермической и неизотермической струй с дозву
ковым спутным потоком в сужающемся канале можно повысить полное 
дав.'Iение смеси . Существует, однако , минимальное сужение камеры, при 
котором камер а  запир ается . Это ограничивает максимально возможные 
величины BF=var-

* В.  С . .М а к а р  о н ,  Т. П.  К о з л о в а . Определение минимальных потерь при сме
шении спутных турб)тентных струй в каналах с проф1ыиров анпыми стенками. Тур бу
лентные течения, «Наука», 1 970. 
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На рис. 5.20 приводятся результаты р асчетов степеней сжатия 
эжекторов с .коническими стенка·м.и камеры см·ешения.  

При р асчетах принималось, что начиная с сечения запирания даль
нейшее смешение струй происходит в цилиндрическом канале.  

Приводятся также величины КПД смешения, рассчитанные по фор
М) л е ( 5 .4 1 ) .  Видно, что,  профилируя камеры смешения, можно в ряде 
случаев повысить эффективность смешения струй в эжекторах. Пред
..:тавляет интерес сравнить предельные величины BF=var со степенями 
сжатия цилиндрического эжектора ,  _ работающего на критическом режи
ме р аботы, т. е .  провести сравнение с таким случаем смешения, когда 
пара метры смешиваемых струй на входе таковы, что кризис течения 
возникает в цилиндрическом канале и его сужение с самого начал а  не
возможно. 

На рис . 5.20 приводятся также величины вц оптим ального цилиндри
ческого эжектора ,  рассчитанные по методике § 2 настоящей главы. Вид
но, что предельные величины BF=var эжектора с профилированными 
стенками и вц оптимального цилиндрического эжектора  практически 
одинаковы. При более низких n, видимо, можно ожидать увеличения е 
при сужении камеры смешения за  счет уменьшения потерь при тормо
жении сверхзвуковой струи в скачках уплотнения.  Что касается умень
шения потерь только на смешение турбуJrентных струй за счет профили
рования стенок камеры при высоких веюrчи н а х  п, то оно имеет указан
ное выше ограничение. 

Таким образом, при коэффициентах эжекции,  хар актерных для РПД 
(n> 1 ,0 ) , приведеиные в гл . V величины степеней сжатия эжекторов 
можно считать близкими к максимально возможным и принимать за 
основу расчета тягаво-экономических хар актеристик РПД. 



Г лав а VI 

Теория и характеристики СПВРД и ГПВРД 

При изучении тепловых машин представляет интерес р ассмотрение 
их характеристик в предположении, что отсутствуют механические и 
тепловые потери по рабочему тр акту. Это дает возможность наиболее 
пвосто установить основные закономерности, которые имеют место в 
реальных случаях, позволяет определить предельные (с учетом только 
потерь термодинамического цикла )  характеристики машины (двигателя) . Такие предельные характеристики представляют большой интерес 
также потому, что дают возможность наглядно увидеть степень совер
шенства тепловой машины путем прямого сравнения интересующих нас 
характеристик «идеальных» и реальных машин. 

Вводя понятие «потерь» в рассмотрение «идеального» цикла ,  будем 
считать, что потери, связацные с газодинамическими процессами, кото
рые не зависят от конструкции, а определяются только физической сто
роной явления ( например, прямой скачок, подвод тепла в цилиндриче
ском канале к движущемуся газу и т. д. ) ,  должны рассматриваться как 
потери термодинамического цикла.  Такие циклы, поскольку при их рас
смотрении не учитывается влияние механических потерь, вносимых эле
м ентами конструкций, тат<же являются в этом смысле идеальными.  

В соответствии со сказанным будем считать, что термодинамический 
цикл ПВР Д состоит из следующих элементарных процессов :  сжатия по 
адиабате ( в  некоторых случаях с потерями полного давления) , подвода 
теп.тr а при p0 = const или F = cons t и, наконец, изоэнтропического расши
рения до давления окружающей среды. 

Полезным также представляется рассмотрение расходных характе
ристик двигателя с прямым скачком (при Мн> 1 ,0 )  на входе. 

Рассмотрение такого двигателя позволяет установить предельные 
характеристики ПВР Д с простыми диффузорами и произвести сравне
ние их с характеристиками ПВР Д со сверхзвуковыми диффузорами.  

Гл авной нашей задачей при исследовании идеального ПВРД явля
ется определение основных характеристик двигателя I�.y11, J н, R и Сн в 
зависимости от скорости и подогрева воздуха .  

Для определенности условимся называть зависимости R, J н или  Суд 
и т. д. по скорости или высоте соответственно скоростными или высот
ными тяговыми и экоi:Юl\Пiческими характеристиками двигателя .  Причем, 
I<ак правило, будем полагать, что скоростные или высптные хар актери
стики определяют максимальную тягу двигателя Rmax и соответствую
шие удельные расходы топлива .  

Кроме скоростных и высотных характеристик, существенное значе
ние имеют дроссеЛьные характеристики двигателя, под которыми будем 
понимать зависимости между экономичностью и тягой R двигателя при 
Mн = const и зависимостью этих параметров от температуры в конце 
камеры сгорания Тосг или коэффициента избытка воздуха а. 

В отличие от обычных методов термодинамики мы будем считать, 
что подогрев сопровождается увеличением м ассы рабочего тела .  Или, 
другими словами, будем считать, что подогрев воздуха осуществляется 
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некоторой теплосодержащей массой, смешивающейся с воздухом и на
гревающей его. 

Такое предположение, не внося дополнительных трудностей в ана
лиз,  вытекает из существа р аботы реактивных двигателей, для которых 
прибавка массы рабочего тела за  счет топлива начинает играть суще
ственную роль уже при Мв:> З,О. 

Не вводя дополнительных терминов, будем называть в данном тер
модинамическом исследовании теплосодержащую м ассу топливом. 

Термодинамические параметры газа :  теплоемкость, показатель 
адиабаты, газовую постоянную - при отсутствии специальных оговорок 
будем считать не зависящими от температуры и прибавляемой массы 
топлива .  

§ 1 .  Н Е КОТОРЫЕ СООТ НОШ Е Н ИЯ М ЕЖДУ РАСХОДОМ, 

П ОДО ГР Е ВОМ И П РОХОД Н ЬIМ И С ЕЧ Е Н ИЯ М И  В П В РД 

Говоря о тяге двигате"1я ,  надо иметь в виду, что при прочих равных 
условиях тяга двигателя прежде всего определяется р асходом воздуха 
и его подогревом. 

Очевидно, что проходвые сечения двигателя должны быть выбраны 
.1ибо в соответствии с данным р асходом п подогревом, либо р асход или 
подогрев (либо то и другое) должны быть найдены в соответствии с 
1 1ринятыми проходными сечениями.  

�-становим связь между расходом ,  заданным сечением струи, входя
щей в двигатель, Fн, подогревом т и проходн:ыми сечениями двигателя 
Fвх. Fm, Fир и Fa, а также проведем анализ полученных зависимостей. 

Для решения этой задачи основным соотношением может служить 
уравнение неразрывности, которое, как было показава ранее, будучи 
записано для двух произвольных сечений струи 1 и 2, имеет вид 

M1 P0 1F1 
� -- k, + 1  

( k - 1 ) 2 ( k, -1 ) 
1 + _1 __ м2 

2 1 

/---,;;_- M2Po2F2 = � RzToz тг , +t ' 
' k 1 )2 (k.-1) 
( 1 + 2 2 м� 

где � - относительное изменение массы между сечениями 1 и 2. 
Р ассматривая «идеальный» случай, будем полагать k1  = k2 = 1 ,4 ;  

R1  = R2• Тогда уравнение р асхода можно переписать в следующей форме : 

( 2)3 -1 + 0 . 2 М 1 .. j т0 1  Poz = 
М1 V Toz Pot 

= 
_.!__ Fz q (Mz) vj· То 1 Poz = 1 ,0 . 
� F1 q (MJ ) Toz Pol  

(6 . 1 )  

Как мы увидим далее, этого соотношения будет достаточно для ре
шения поставленных з адач. 

Процессы сжатия, р асширения и подвода тепл а будем считать про
исходящими без каких-либо потерь и соответственно полагать po = const, 
за  исключением тех случаев, когда это условие будет противоречить тре
бованиям неразрывности течения. Тогда будем считать течение либо 
невозможным (если усJrовия нер азрывности потребуют неравенства 
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Ро2> ро 1 ) ,  либо происходящим с потерями, т. е . с уменьшением полного 

давления, причем величина потерь (а = Ро2 ) будет определяться толь
Роi 

ко условием неразрывности газового потока .  

1 .  Д В ИГАТЕЛ Ь С ИД ЕАЛ Ь Н ЫМ С В ЕРХЗВУКО В ЫМ Д И Ф ФУЗОРОМ 

Под идеальным диффузором будем понимать диффузор, в котором 
осуществляется изоэнтропическое сжатие сверхзвукового потока. Кроме 
того, будем считать, что в горле диффузора всегда достигается скорость 
звука.  Возможной схемой такого диффузора является <-;обратное» соп
ло, показаивое на  рис. 6 . 1 .  

Исследуя «идеальны й »  П В Р  Д с целью определения предельных ха
рактеристик и особенностей их протекания, остановимся на следующих 
случаях, представляюпщх интерес : 

-

1 
н /Jx т· 

:-�--r-- Ро = 1,0 Рон. 

1,0 

Рис. 6. 1 .  Схема идеального ПВРД : 

а) 
Ро - = 1 0  
Рои ' /j fн 

7 1 '  ?• 
1 ............. р он  

===1'====Fкр 
Fm 

г) 
а - с·н = coпst ;  б - F н = const ,  F кр = с п  1st; в - F т = const; г - F т = lconst , Fкр = eonst 

А. Постоянна площадь входящей в двигатель струи, все 1проходные 
сечения двигателя изменяются таким образом, чтобы обеспечить з адан
ный подогрев ( рис. 6. 1 ,  а иллюстрирует качественное изменение основ
ных проходных сечений ПВР Д в этом случае) . 

Б .  Постоянны площадь входящей в двигате.пь струи и критическое 
сечение сопла .  Все остальные проходные сечения и подоr рев изменяют
ся таким образом, чтобы обеспечить возможность течения при задан
ных условиях (рис. 6 . 1 ,  б) . 

В .  Постоянная величина - горло диффузора,  все остальные сече
ния изменяются надлежащим образом.  

Искомые величины здесь - площадь набегающей с 1·руи воздуха Fн, 
Fнр и закон подвода тепл а (рис.  6. 1 ,  в) . 

Г. Постоянные величины - горло диффузора и критическое сечение 
сопл а .  Как и в предыдущем случае, все остальные проходные сечения 
и подогрев изменяются таким образом, чтобы обеспечить воз можность 
течения при заданных условиях (рис. 6. 1 ,  г) . 

Случаи Г, так же как и В, представляют значительный практиче
ский интерес . 
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Н а  рис. 6. 1 показ ава схема двигателя с идеальным сверхзвуковым 
диффузором.  Исходя из идеальности цикла диффузор (для Nlн> 1 ,0 )  
изобр ажен в виде конического канала ,  площади которого вначале умень
шаются, а з атем увеличиваются .  

Как известно из термодинамики, такая форм а  канал а соответствует 
изменению сечений тормозящейся сверхзвуковой струи, которая после 
«горл а» (Fm) диффузор а становится дозвуковой и тормозится в рас
ширяющемся кана.те .  Размер двигателя по камере сгор ания вообще не 
показан, так как для Poн-cг "'-""' Const; fн = оо. 

Перед тем как перейти к разбору указанных выше случаев, отме
ти м ,  что , несмотря на упрощающие предположения (идеальность про
цессов ) ,  выводы, которые будут сдел аны,  спр аведливы и для реальных 
двигателей. 

А. fн = const, будеl\I считать, что известен закон теплоподвода, на-

пример ilTocг = f (J\\) .  
Тон 

Посмотрим, как должны изменяться характерные сечения двигате
.1 я при соблюдении поставленных условий. 

Площадь входа Fвх должна пропускать з аданный р асход воздуха .  
При сверхзвуковых скоростях полета ограничение в выборе Fвх состоит 

F в собл юдении нер авенства .-!!... -< 1 ,О . Fвх 
Далее будет показано, как выбирать площадь входа Fвх в том или 

другом случае. Здесь мы для определенности будем считать fн = fвх· 
Р ассмотрим требования к Fm. 
Применяя уравнение (6. 1 )  к сечениям N и т и имея в виду, что 

М т =  1 , 0 ;  Тот = Тон. и .между этими сечениями изменения массы не про
исходит ( р = 1 ,О) , получим 

Fт _l_ Рот = 1  О. 
Fн q (Мн) Рон ' 

Из этой за в исимости следует.  что п ри данном ч исле М н отношение Рот 
Рон F 

однозначно о прег.еляет ся отношением ___!1]__ и наоборот . Естественно, что Fн 
физически при Тот= Тон Рот 

не может быть больше един ицы , но мень-

Ран 
ш е  едицицы оно может быть, если предположить, что н а  участке н -
т торможени� потока сопровождается п отерями полного давления. 
Положим Рот =Рсн и определим F т исх одя из этого условия : 

Fт =  (М ) = 1 73 Мн 
Fн q н ' ( 1 + 0 , 2М�)_3 (6 . 2) 

Из равенства (6 .2)  видно, что при i\tlн> 1 ,0 и fн = const по мере уве
личения Мн нужно уменьшать Fm. Это понятно, так как по мере увели
чения скорости полета при торможении воздуха возрастает его плот
ность, и поэтому, чтобы пропустить струю с исходным сечением Fн, тре
буется меньшая плоrцадь (см .  таюке гл . I\/, § 2 )_ .  

F 
Если Мн ,  уменьш аясь , становится ра вным М н = 1 ,0 ,  то _.!!!:_ становится 

Fн 
равным единице , а если Мн < 1 ,0 ,  само по"штие критическ ого сечения 

F 
исчезает. На рис .  6 .  2 п оказано , как изменяе·1 ся ___!�]___ = ЛМн)·  Как видFн 
н о ,  требуется сущесТFенное умеt . ьшение F т по Мн (при  данном F н ) ·  
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Рассмотрим изменение критического сечения сопла Fнр· Применяя 
уравнение (6. 1 )  для сечений н и к о  и считая Мир = 1 ,0, получим 

Fкр = q (Мн) � " ;то;;_ Рон
. 

F н V т;;: Рокр 
(6 . 3) 

Пол агая на тех же основаниях, какие были указаны ранее р0н = РОкР и 

Тосг обозначая -- ·=т, получим 
Тон 

Fкр v- = q (Мн) � Т .  
Fн 

(6. 4) 

К:ак видим, выражение (G .4) представляет собой искомую функцию, 
Fкр определяющую Fнр или -- через известные веJшчины Мн, Fн и изве
Fн 

стный для данного случая закон подвода тепла.  

I,U 

0,8 

O,G 

0,4 

o: z 

о 

� т 1 1 1 1 }н _ изоэнтоопическое д� торножение 

г-Ll 
М н 1,0 1 z,oT J,O  4,0 Ts.o 8. 0 ]7,0 1 fкр/Fн 1,00 1 O,GO I  O,Zit 0.091tl 0,040 a,ot9 IO.oo97i 

\ 1-1- 1\  
\ 

1\ 
."\ 

r--... 
r-

1 z J 4 5 

Рис. 6.2. Отнuсительное изменение 
«горла» идеального диффузора по 

числу ,\1,. 
Понятно, что Fнр> Fт, так как в связи с увеличением температуры 

( Тосг> Т Он) уменьшилась плотность и уве.1ичилась масса ( �> 1 ,0 )  за счет 
топлива.  

Следует отметить, что увеличение скорости полета, взятое само по 
себе, приводит к уменьшению F11p по той же причине, что и Fm. Ниже 

Fкр в таблице для иллюстрации приведен характер изменения по Ми 
Fн 

для различных законов подогрева.  

1� 1 , о  2 , 0  3 , 0  4 , 0  5 , 0  7 , 0  

н 

Toc r =coпst 
(Torr-=2500° К) 1 3 , 27 1 1 , 59 1 0 , 505 1 о ,  1 6 1  1 0 , 057 1 0 , 0 1 0  

/J.Ter=COnst 1 3 , 09 1 1 , 55 1 0 , 5 1 6  1 0 , 1 75 1 0 , 067 1 0 , 0 14  
(!J.T сг=2000 °) 

't'=const 1 1 , 75 1 1 , 05 1 0 , 424 1 0 , 1 69 1 .  0 , 074 1 0 , 0 1 9  
('t'=3 , 0) 

Обр атим внимание на  сильное уменьшение F11p с увеличением ско
рости движения. Так, Fнр в диапазоне от Мн = 1 ,0 до Мн = 5,0 изменяет
ся в десятки раз. 
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Второй существенный вывод - изменение пдощади Fнр - происхо
;щт тем бодее резко, чем быстрее по скорости полета меняется отно
сительный подогрев. Это обстоятельство непосредственно следует из 
выр ажения (6.4 ) , из данных таблицы и легко понятно с физической сто
роны. 

В заключение рассмотрим, что произойдет, если Fнр не изменять, 
как это следует из соотношения (6 .4) . 

Пусть Fнр будет больше, чем Fнр. рассчитанное по выр ажению (6 .4) . 
Очевидно, поскоJ1ьку выражение (6 .4)  получено из условия равенства 
расходов на входе и выходе из двигателя, мы можем сделать единствен
ный вывод, что в этом случае не соблюдается усJiовие Рон = Ронр· 

Действительно, если условие равенства расхода соблюдается, подо
грев задан, а Fнр произвольно изменено, то, применяя уравнение рас
хода в общей форме (6 .3) , получим, что при данном значении Мн и т 
должно иметь место р а венство 

F кpPoк� = const , (6 .  5 ) 

т. е. полное давление в критическом сечении должно изменяться обрат
но пропорционально изменению ПJ1Ощади критического сечения сопла .  
Это означает, что в тракте двигателя должны возникнуть явления, при
водящие к соответствующим, строго определенным потерям полного дав
ления, иначе сечение при соблюдении Fн = coпst становится невоз
можным. 

Если Fнр установить меньшим, чем это следует из выражения (6 .4) , 
то Р·окр должно стать большим, чем Рон. что невозможно, так как Рон 
определяется только скоростью движения. 

Очевидно, возможен только один случай - Fн уменьшится соответ
ственно уменьшению Fнр. а услов}fе Fн = coпst, принятое в нашем случае, 
нарушится. 

Таким образом, любое отступление от выражения (6 .4)  нарушает 
либо условие Fн = const, либо р авенство Рокр = Рон · 

Полученные выше результаты качественпо целиком отвечают ре
альному двигателю. Наше условие Рокр = Рон, естественно, тогда не со
бJ11uдается из-за наличия потерь, но потери, как мы увидим дальше, 
будут минимальными, если Fm и Fкр регулируются по скорости в соот
ветствии со сделанными выше замечаниями.  

Остается также и вывод о необходимости уменьшения Fm и Fнv с 
ростом скорости для обеспечения наибольшего значения полного дав
ления в двигателе .  

Основным соотношением, определяющим потребные значения Fm 
н Fкр в реальном двигателе, остается уравнение расхода . 

Ра,ссмотрим теперь изменение выходной площади Fa по скорости 
для условия Fн = coпst при различных законах подвода тепла и полном 
расширении струи. 

Уравнение расхода (6.3) дает 

Fa = � q (Мн) Рои ,  ( Тоа • 
Fн q (Ма) Роа V То н 

(6 . 6 ) 

Так как в нашем случае Рон = Роа и. Тоа = Тосг. то можно написать 

Можно легко показать, что ЧИСJ1О Ма при полном расширении 
(Ра = Рн) и Po = coпst  ра вно Мн. Действительно, как известно, число М 
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однозначно определ яется отношением полного давления к статиче
скому:  

мz = k � 1 l ( � )k-;1 - 1 ]  . 
Так как Роа=Рои и р11 = ра, то, следовательно, .l\1a=Nlи, откуда 

(6 . 7) 

Из соотношения (6 .7)  видно, что Fa уменьшается по отношению к 
Ри с ростом скорости во всех случаях, когда относительный подогрев 

уменьшается (например ,  !J.T сг = 
М = 1,0  � W: = const или Tocr = const) . Это по-

�М>I <I O M >I O M<I, O  = нятно, так как плотность г а з а  
· · ' - в выходном сечении приближает-

Рон 

' 1 -- ся к плотности газа  (воздуха)  
' т 1 кр а окруж ающей среды. Скорость 

Пряные 
, ска чки 1 

� 1--Р_о __ 

истечения Wa, как было ранее 
показано, также приближ ается 
к скорости движения Wи. 

Б.  Р ассмотрим второй слу
чай: fн = const, Fкp = const. Пол-
ное давление двигателя по тр ак

Рис 6 .3 .  J<"прощенная схема возникнове
ния потерь Ро при нарушении соответст
в ия между Fи и Fm , расходом и подо
гревом , когда Ми >Мр И Тое г <  ( Тосг )  m a x  

т у  Ро = Рон, что достигается соот 
ветствующим изменением F т· 
Искомыми ·величинами здесь яв
ляются Fm и закон теплоподвод а 
-r = f (Mи) , nри котором осущест-
вляются указанные выше усло

вия .  Fm при данном зн ачении fн зависит только от Ми и опреде.'lяется 
по выр ажению (6. 2) . 

З акон теплоподвода определяется из формулы (6 .4) 

(6 . 8) 

Очевидно, что при данном значении -r зависит только от Мн 
и пе может выбираться произвольно. 

Легко убедиться ,  что если � V:t' больше или меньше правой части 
выражения (6 .8) , то в первом случае нарушится условие fн = const 
(fн должно уменьшится,  ибо F-кр не пропустит расход) , а во втором - на
рушится условие Ро =  Рои (Рокр должно будет уменьшиться, так как fнр 
будет способно при Ронр = рон пропустить больший расход) . В этом слу
чае следует положить Poi;p = rJPoн, где cr< 1 ,0 .  

Схема,  поясняющая характер течения при cr< 1 ,0 ,  показава на 
рис .  6 .3 .  

Из уравнения ( 6.8) легко видеть, что при желании обеспечить 
а = 1 ,0 с увеличением скорости полета температура Tocr должна неогр а
ниченно возрастать, растет также и т. Однако СJ1едует з аметить, что по
::коль·ку !J.Tcr практически огр аничено (нижний предел - минимально  
нужной для полета тягой, верхний предел - максимаJ1ьно возможной 
теплотворностью топлива ) , то в силу крутого протекания кривых !J.T cr = 
= f (Ми) диапазон чисел Ми, в котором можно осуществить макси маль
но возможное повышение давления в двигателе, весьма мал.  Так, если 
положить, что !J. Тсг mln = 1 000° К и !J.Tcr max = 3000° К, то диапазон чисел 
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М.н составляет соответственно �Л1 = 1 ,7-;-2,3 и �i\1 = 3,85+-4,3 ,  т. е. из 
менению �Тег в три раза  соответствует �М:::::: О,5 . 

В отношении F а остаются в силе все сдел анные р анее з амечания . 
Выходное сечение сопл а для полного р асширени я  реа ктивной струи дол 
жно все время увеличиваться обратно пропорцион алыю q (Мн) . 

В .  Р ассмотрим третий случай :  Fm = const. Опреде.rшм изменение ха 
рактеристик сечений . Пусть площадь входящей в двигатель струи Fн. 
Из ур авнения расхода (6. 1 )  для сечений н и tn можно получить 

Fн 1 Рот 1 -- =-- -- = -- ан-т·  F т q (М н) Рон q (М н )  

Если принять О'н-m = 1 ,0 ,  то получим 

F н =COnstjq (М8) .  

(6 .  9) 

(6 .  10) 

Если считать, как ранее, что Рон = Рот, то это значит допустить не
ограниченное увеличение fн со скоростью. Очевидно, рассмотрение слу
чая , когда fн безгра нично увеличивается, не и меет практического 
смысла .  

З адачу можно поставить следующим образом. 
На  практике Fн увеличивается с ростом Мн только до (fн) max = fвx.  

что соответствует векоторому значению Мн =· Мр. 
При в·сех значениях Мн > Мр fн= (fп) max и не изменяется , продолж а я  

оставаться равной площади входа. Очевидно, п р и  этом п з  условия ра 
венства расхода через сечения н и т, Porn не  может оставаться равным 
Рон- В газо-воздушном тракте двигателя на участке н и т должны воз
никнуть потери полного давления, которые могут быть определены из 
выр ажения (6 .9 ) . 

Схема явления изображена на  рис. 6.3 . 
Не касаясь физической стороны дела , о которой будет сказ ано ни

же, определим давление р0 в тракте двигателя .  Выражение (6 .9 ) , ре
шенное относительно О'н-m, дает 

или через м� 
а _ Рот - q (М ) (Fн)шах 

н-т - - н F ' 
Рои т 

а = q (М н) . 
н-т 

q (Мр) 

(6. 1 1 ) 

(6 . 1 1 ' )  

Исходя из выр ажения для Fн = f (Мн) (6 . 1 0 )  можно написать про
стую формулу относительного изменения fн на участке 1\lн< Мр 

q (Мр) 
q (Ми) 

(6. 1 2)  

Отношение Fнl (Рп) шах представляет собой коэффициент расхода 
<rн (см .  гл . IV) . 

Р ассмотрим из мене ние площади fнр· Н аписав уравнение расхода 
по сечениям кр и т при Рот = Ронр, получим 

Поско.1 ьку Тонр = Тосг и Тот =- Тон, то как при 1У\н < i\:1р, так и при 
,\\ п > Мр будет иметь место следующее соотношение :  

Fкр -v-- = � t .  
Fт 

(6 .  1 3)  
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Таким обр азом, при fm = const fRP полностью определяется комплек
сом �V:t" независимо от числа 1'v'1н. 

Очевидно, если на изменение FRP не накл адывать никаких ограниче
ний, то закон подвода тепла и массы может быть любой (естественно, 
в пределах возможности данного топлива ) . 

В отношении F а также остаются в силе все сдел анные р анее заме
чания. 

Г. Двигатель с нерегулируемыми критическими сечениями Fm и Fнр. 
которые выбраны из условия PoRp =  Рон при векоторой скорости движения 
l'Vlн = Mp. 

Исследуя особенности течения при постоянных критических сечени
ях,  целесообразно в первую очередь рассмотреть зависимости между по-
догревом ( �V 't ) , скоростью полета (Мн) и проходными сечениями 
Fm И Fнр· 

Если написать уравнение р асхода между двумя критическими се
ч е ниями т - кр, то можно получить следующее выражение :  

1 Fкр Рокр СJт-кр Fкр -- -- -- = - = 1 .  � ут Fт Рот � у'Т Fт ( 6 .  1 4 )  
В предыдущих случаях ( Fт = va r  или F кp = var)  мы flринимали 

Рокр -- = crт-I<p = 1 ,  считая ,  что п отери r r о .1ного да · не шя н а рассматриз ае-
Рот 

мом участке отсутспуют. Тогда ура qнение (6 . 1 4) за rт исывалось в Е Иде 

(6 . 13) и при изменении величины � v·-r соответственно изменялись либо 

F т (� Vi ,..." )
т
) , либо Fкр (�  J,/i � Fкр) · 

Очевидно, в этих случаях никаких ограничений по подогреву вы
ражение (6 . 1 3 )  не имеет. 

Ркр 
Со Е ер ше н н о  иное дело будет, еrла - сJюжить -- = Const .  Дейст-

Fт 
в ительн о ,  равенство полных да rол-= :ш i в t:ечен иях т - к р может быть 
получено только при единствен ном з :1аче ши � 1/i =(� Vт)rnax• соответ
ствующем р авенству 

� ;:: Fкр (� V L )maX = -- = COПSt , 
Fт 

(6 .  1 5) 

Если же �Yt< ( �-v:rfmax, то для соблюдения неразрывности тече
ния должно удовлетворяться условие, непосредственно следующее из 
соотношения . ( 6. 14 )  : 

� -v:r v 
-- =(� t' )max• (6. 16) 
ат-кр 

При �Vт> ( � V 't) шах выражение (6 . 14 )  несправещшво, так как т ре
буется выполнение неравенства О"н-Rр > 1 ,0 или выражение условия Mm = 
= 1 ,0. 

Физический смысл полученных результатов при � Vi .:j: (� Yt)max бу
дет пояснен ниже. 

Остановимся на некоторых особенностях подогрева для рассматри
ваемого течения. Как было показано выше, для сохр анения минималь-
но возможных потерь необходимо соблюсти условие � Vт = (� ·v.:r )max = 
= const независимо от значения Мн. 

Следовательно, при малых изменениях �. что имеет место для 
обычных углеводородных топлив,  если коэффициент избытка воздуха 

1 о Тасг t Т Т а ;;;::: , , можно считать t' = -- ::::::::: cons или ocr � он · 
Тон 
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Приращение температуры IJ.Tcг также пропорционально Тон, что не

посредственно видно из р авенства I:J. Tcr = Toн ( ТСJсг - t ) '"'-' тон · 
Тон 

Очевидно, эти закономерности должны влиять на тяго-экономиче
ские характеристики двигателя.  Предварительно сделаем следующие 

F -. ; -замечания. Если  __!!!_ = const , то, выбирая ( � r  -r) max п о  векоторому зна-
Fкр 

чению Ми = Ми. Р• мы однозначно задаем изменение по .Чн максималь
ной температуры ( Тосг) mах и соответственно (AT) max. требуемых для 
сохранения минимальных потерь ( в  случае идеального течения это бу
дет Om-нp = l ,O) . 

При уменьшении Мн (Мн < Ми. р) Тосг и IJ.Tcг должны быть также 
уменьшены, хотя это приводит к падению тяги двигателя.  Если Ми> 
>Ми. Р• то ( Тосг) mах и (AT) max должны увеличиваться примерно пропор
ционально Т он , что возможно лишь до векоторого предела ,  определяе
мого жаропрочностью конструкции .или теплотворностью топлива. Поэто
му ясно, что всегда будет такое значение Ми, начиная с которого сохра
нить потери на минимально возможном уровне будет нельзя .  Неизбеж
но на участке т - кр появятся потери полного давления, вызванные не-
соответствием компдекса �ут и пропуСJ\НОЙ способностью сопла,  - тяга 
и экономичность соответственно уменьшатся. 

В заключение более подробно поясним физическую картину течения 
при � v� > (� ут)mах и � v-r < (� y.f),rax· 

Из элементарного анализа уравнения расхода (6. 1 ) ,  учитывая от
сутствие причин, которые могут изменить равенство Мир = 1 ,0, можно 
п;р·ийти к заключению, что !Неразрывность течения П'ри � Vт > ( � Y.Jmax 
будет соблюдена,  если допустить в сечении Fm надичие дозвуковой ско
рости (Mm< 1 ,0 ) . Действительно, как Jlегко видеть, выражение (6. 1 )  
для этого случая приводится к равенству 

-. ;-- 1 1 - Fкр q (Мт) � r Т = (� r т )mах = 
Fm , 

которое удовлетворяется при дюбых значениях � v:r > (�  v� Jmax •  так как 
q (М) при малых М может быть сколь угодно маJlОЙ величиной. При 
этом перед входом в диффузор возникнут ударные волны, которые долж
ны перепустить часть расхода мимо входа в двигатель. l l a  практике та
кие режимы сопровождаются неустойчивым течением в двигателе или 
«ПОМПаЖОМ». 

Именно этими обстоятельствами объясняется целесообразность по
нятия максимадьного подогрева как параметра ,  опредедяющего макси
мальные рабочие режимы двигателя .  

В заключение данного р аздела сдел аем некоторые выводы. 
1 .  Осуществить идеа.11ьный рабочий процесс р0 = Рон при полном рас

ширении Va = Рн без всяких ограничений по подогреву ( -r) и расходу 
(Fн) возможно лишь при полностью регулируемом двигателе. 

Проходные сечения Fвх. Fm, Fнр и Fa изменяются по скорости, по
догреву, расходу. 

2.  В двигателе с нерегудируемым критическим сечением диффузора 
(Fm) и ограниченным расходом Fн � (Fн) max. начиная с векоторой ско
рости Мн = Мн. р неизбежно должно уменьшаться полное давление на 
участке н - т. Это вызывается несоответствием между расходом 
(Fи) max и величиной критического сечения диффузора Fm, которое боль
ше чем нужно для пропускания струи сечения ( Fи) max при Рот = Р(iн· 

3. Произвольвый подогрев при Fm = const возможен л ишь при ре
гулируемом сопле Fнp = var. Если же Fнp = const, то существует предель-
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ный максимальный подогрев т, при котором в тр акте двигателя дости
гается наибольшее значение полного давления : 

а )  Ро = Рон, если Мн <Мр ; 

б )  Ро = Рон q (Мн) , если Мн > МР. 
q (Мр) 

4. Увеличение подогрева при Fm и Fиp = coпsl с.sыше т, определен
ного из (6 . 1 4 ) , приводит к несоблюдению условия Mm = 1 ,0. Если допу-
стить � Vт> ( � �/-t) max, то перед диффузором возникает ударная волна .  
Резко уменьш ается р асход и давление в двигателе,  возр астут сопротив
ления. Режим с ударной волной на  входе нельзя рассматривать как р а
бочий, так как он сопровождается неустойчивостыо течения в двига
теле .  

Очевидно, что сказанное всегда справедливо, когда имеется несоот
ветствие между т и F11p, независимо от того, постоянно Fкр или перемен
но - достаточно нарушения условия (6. 1 4 ) .  

Следует отметить, что все выводы, сдел анные на основа1ш.и рассмот
рения простеншей схемы идеализированного двигателя,  целиком верны 
и для реальных двигателей с той лишь разницей, что максимально воз 
можное полное давление в двигателе Ротах во всех случаях будет мень
ше Рон-

2. ДВ И ГАТ ЕЛ Ь С П РОСТЬIМ Д И Ф ФУЗОРОМ 

В соответствии с поставленной задачей р ассмотрим связи между 
проходными сечениями, расходом и подогревом .  

Разберем два случая :  1 .  i\<1н> 1 ,0 и 1 1 .  Мн < 1 ,0. При Мн> 1 ,0 тормо
жение потока сопровождается прямым скачком. 

Схема двигателя с прямым скачком на входе изобр ажена на 
рис. 6 .4 .  

Основной особенностью диффузор а в этой схеме является отсутст
вие в горле диффузора скорости звука.  Сверхзвуковой поток преобразу

ется в дозвуковой через пр я -
0 мой скачок, положение кoтo-

___ _{/_,L.;...,.,.=.zzz.; r??;'777777:""""�-� рого определяется Мн, т 

��--��--I 
и F:н� ассмотрим дв а случая :  

- а )  Fиp = const ; б )  F:нp = var. 

_, / \ Общим для « а>> и «6» усло
н 

Рис. 6.4. Идеализиров а н н ая схема 
простым диффузором 

а 

ПВРД с 

вием будем считать отсут
ствие потерь во всем тр акте 
двигателя, за исключением 
потерь в прямом скачке. 
Следов ательно, полное дав-
ление в двигателе Ро = 

= Gп.снРон, где Gп. сн - коэффициент полного давления прямого скач.r<а. 
Как и ранее, наша задача заключается в опреде.пении изменения се

чений Fн, Fвх, Fнр в зависимости от подогрева т и скорости ПОJiета или 
зависимости между некоторыми проходными сечениями, скоростью дви
жения и относительным подогревом. 

Так же как и прежде, будем широко пользоваться принципом не
разрывности течения газового потока : 

а )  Fнр = const ; Ро = Gп. сиРон-

Установим связь между Fн и другими величинами. 
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Из уравнения расхода в форме (6. 1 ) ,  н аписанного для сечения н, и 
F кр и решенного относительно _н 

, получим 
Fкр 

Fн ап . ск 1 

Fкр = � yi q (Мн) 
• (6. 17)  

F Так как аn .ск зависит от Мн , то, следовательно, _н 
есть функции 

Fкр 
двух ттеременных М и от :-юсительного подогрева т .  

Если вычислить комплекс 1 .  7'3 O'n. сн/q (Ми) =А, т о  получим данные, 
помещенные ,в таблице. 

М н 1 1 , о 1 1 , 5 1 2 , 0  1 2 , 5  1 3 , 0  1 3 ,5 1 4 , 0  1 5 , 0  

А 1 1 , 73 1 1 , 88 1 2 , 10  1 2 , 28 1 2 , 38 1 2 , 48 1 2 ,57 1 2 , 73 

Cl'n . r к  1 1 , 00 1 0 , 930 1 0 , 72 1 1 0 , 789 1 0 , 328 1 0 , 21 3  1 0 , 1 39 1 0 , 0632 

Таким образом, при увеличении скорости и неизменном относитель
ном подогреве ( fiV t= const ) и Fнp = const Fи будет увеличиваться . 

Физически это объясняется увеличением плотности при возр аста
нии Ми. Правда, это увеличение плотности уже не такое большое, как 
в случае изоэнтропического сжатия ( cr = 1 ;О ) , но остается все же з а
метным. 

F 
Н а  рис. 6.5 показано изменение _н для трех случаев : !1Т cr= 

Fкр 
= 2000° К; Tocr = 2500o К и -r = З,О. 

Увеличение Fи, если Ми> 1 ,0, возможно только в пределах Fи <Fвх· 
Когда при увеличении площади входящей струи будет достигнуто поло
жение Fн = (Fи) max = Fвx, то уравнение (6. 1 7) з апишется следующим 
образом: 

1 а 1 

q (Мн) п
.
ск 

(� Yт)min 
(6 . 1 8) 

Очевидно, этому максимальному расходу воздуха и cr = O'n. с11 соот
ветствует некоторый подогрев (-r) mm· Если подогрев уменьшается еще 
больше, то сверхзвуковая область пройдет в диффузор, часть которого 
будет р аботать как сопло. Схема такого процесса показана на  рис.  6.6. 

Полное давление в двигателе понизится, ибо прямой скачок будет 
соответствовать числу М, большему Ми. 

Определить новое значение cr можно, очевидно, из соотношения 

а - а (� yт)min (6 . 1 9) - п . ск 
� V-r  

, 

где � v:r - подогрев, меньший чем ( � Vт>mlп · 
Таким образом, связь между сечениями (Ри; Fдр) , подогревом, ско

ростью и потерями (cr) при наибольшем р асходе Рн= (Fи) max = Fвx в об
щем виде может быть записана так: 

1 _а_ ( F н)mах -- - или 
q (Мн) � у'Т - Fкр 

а 1 . (6 .  20) 

Ограничениями в формуле (6 . 20) являются условия : а <  ап . ск ; � v т < 
-< ( � Vт)m tn• 
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Как и в предыдущих случаях, будем считать, что F а должно изме
няться в соответствии с условиями Ра = Рн· 

Для этого случая справедливо соотношение 
Fa 1 -- = --
Fкр q (Ма) 

Число Ма на выходе может быть определено, как и ранее, по изве
стному соотношению 

М�=-k- [( Рона )�]_ - 1 ] ;  
k - 1 Рн 

б) Р ассмотрим случай Fкp = var. 
Очевидно, соотношения (6 .  1 7) и (6 . 1 8)  будут справедливы и в этом 

случае, так же как и все другие соотношения,  полученные при разборе 
предыдущего примера, в которых вместо ( �V т) mш следует писать �VТ. 
Очевидно, если Fкp = var, то отпадают всякие ограничения по подогреву, 

который может пр!Инимать любые зна-
Fи чения при соблюдении условия 

� О = �� 
0,9 Как должно изменяться Fкр = 

,J - �  lL T00r-2500 
/ / 

0,7 -'-� � 
t�s,g,. v - � T0r20DO. /. 

..... v )� 
.tl V" 0,5 

� r 

/ 0,5 
1,0 2,0 J,O 

Рис. 6.5. Соотношение между пло
щадью струи F н и критическим 
сечением соп,1а Fкр для р азлич-

ных случаев подотрен а 

= f (Мн, т) , можно определить из соот
ношения (6. 1 8) . 

Рис. 6.6. Схема работы про
стого диффузора при -r<'tmtn 

Из р ассмотренных примеров можно сделать некоторые выводы: 
1 .  В случае прямого скачка на  входе и нерегулируемого Fкр имеет

ся некоторый минимальный подогрев, при котором Fн = Fnx и о = оп. сн· 
В прот-ивоположность диффузору с ·критическим сечением ( Т  т< Т вх. 

Mm = 1 ,0 )  здесь возможно неоrраниченное повышение температуры Тосr
без нарушения условия неразрывности. При этом Fн уменьшается в со
ответствии с выражением ( 6. 1 7) .  

2 .  С ростом числа Мн при данном относительном подогреве 't' пло
щадь входящей в двигатель струи Fн стремится увеличиться, что воз
можно до тех пор, пока Fн<Fnx· 

Поддержание Fн=const по Мн возможно только за счет изменения 
подогрева в соответствии с ( 6. 1 7) . 

3. Если подогрев будет меньше, чем ('t') mm, то потери полного дав
ления увеличиваются (о< Оп. сн) и могут быть определены по ( 6. 1 9 )  . 

4. При наличии регулируемого критического сечения сопла Fкр = 
= var все ограничения, вытекающие из связи расхода и подогрева, сни
маются .  

Становится возможным получить л юбой подогрев при любом зна
чении Fн (конечно, если Fн< Fnx) и о = оп. ск· 

Рассмотри м  II случай : Мн< 1 ,0. Примем процесс торможения в 
диффузоре идеальным, без потерь полного давления. 
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Характерными •сечениями зде·сь являются Fн, Fвх. Fa. 
Так как потерь в двигатеJ1е  нет, то Ма = Мн. Давление на срезе вы

ходного сечения двигателя, как и ранее, примем равным давлению на 
входе, т. е. Ра = Рн· 

Отсюда,  пользуясь уравнением р асхода (6. 1 ) ,  можно написать со
отношение по сечениям н и а. 

(6. 2 1 )  

Если сечение Fa н е  регулируется, то площадь входящей струи Fн 
однозначно определяется значением � v:r из условия F н� v:r = COПSt. 
В виду относительно малого изменения Тон (l'vlн< 1 ,0 )  Fн будет также 
изменяться мало при любом из трех обычно р ассматриваемых нами за
конов подогрева (LlTcг = const ; Tocг = const; т = сопst) .  

Если F а регулируется, то, очевидно, можно иметь любое значение 
Fн, не огр аничивая подогрев. При этом, конечно, входное сечение Fвх 
диффузора должно быть способным пропустить струю площадью Fн. 

Если не допускать сужения струи на входе в диффузор,  то для оп
ределения площади входа Fвх остается одно ус.11овие Fвх�Fн. 

Минимальная же площадь входа Fвх. способная пропустить струю 
Fн, как было по;казано ранее, определяется из условия достижения ско
рости звука в сечении вх. 

Как мы видим, в дозвуковом ПВР Д пра:ктичееки нет ограничений, 
вытекающих из у�словий пос·юянства рас�ода через Fн, Fвх и F а, что объ
ясняется отсутствием сечений, в которых имеется скорость звука. Слу
чай, когда во входном сечении достигается Мщ = 1 ,0, не является типич
нЫм для дозвукового ПВ Р  Д, и мы его р ассматривать не будем. 

§ 2. УДЕЛЬН ЫЕ ХАРАКТ Е Р И СТ И КИ ИД ЕАЛЬ Н ОГО ПВРД 

ЦИКЛ Ро = Рои 
1. Удельная тяга по воздуху R уд 

Как выше указывалось, цикл p0 = const является предельным из всех 
возможных термодинамических циклов ПВР Д. 

Определим удельную тягу Rуд ПВР Д в зависимости от скорости Мв 
и относительного подогрева т. 

В случае расчетного истечения из сопла (Ра = Рн) можно написать 

R -= Ryд = ( l + gт) Wa - Wн 
тв 

или 
Ryд = \Va - Wн + gтWa, 

где Wa - скорость истечения ; 
Wн - скорость полета ;  
gт - ра,сход топлива !На  кг  воздуха .  

(6. 22) 

Для выявления некоторых особенностей хара ктеристик ВР Д целесо
образно представить Rуд как сумму двух слагаемых: «тяги по воздуху:. 
и «тяги по топливу». 

Обозначив ( Wa - Wн) =Rуд. в и gт Wа =Rуд. т . будем иметь 

R_уд= Rуд. в +Rуд. т · (6.23) 
Очевидно, что R_уд. в определяет ту часть удельной тяги, которая со

здается за счет р асхода воздуха, а Rуд.т есть ч асть удельной тяги, ко
торая создается за счет р асхода топлива.  Ясно, что R_уд. т аналогична тя-
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re ЖР Д, которая также создается за  счет р асхода компонентов, нахо
дящихся на самом летательном аппарате. 

Скорость истечения в нашем случае удобно определить из выра
жения 

W а = V _:!.!!._ RT оа [ 1 - (J!.::_)k-"1 1 ·  k - 1 Po z . 
Так как для рассматриЕаемоrо k-1 цикла Роа= Рои • Ра = Рн Ц Тоа= Тосг• 

то, 
з
аменяя 

( р" )-k-
величиной 

Роа ------ • получим k - 1 2 1 + -- М 
2 н 

(Wa)cr= 1 = V kRTocr Ми 

.. !1 + k - 1 м2 v 2 н 

Умножив числитель и знаменатель на Тон и замечая , что kRTн=a� 
и Тн ( 1 +k 2 1 м;)=Тон • окончательно будем иметь 

(Wа)а= t ,о = (анМн) -. (Т;; = (анМнР �-1 +-AT-cr-, (6 . 24) 
V � V Тон 

или (Wa)a=t ,o = (.�иМи) Vi". 
В дальнейшем вместо ( W'a ) a =I будем писать просто Wa, применяя 

индекс «о» только в отдельных случаях. 
Из уравнения (6.24) легко получить окончательное уравнение для 

Rуд· Подставляя полученное значение для Wa в (6.22) и вынося Wн = 
= йн:Мн как множитель, получим 

(6 . 25) 

ОПределим gт в зависимости от !!.Т сг и 't' через теплотворную ·способ
ность Ни и теплоемкость ер по ур авнению теплового баланса :  

gтН и = ( 1 + gт) С pi::.Tcr • 
откуда 

(6 .  26) 

Используя формулу (6.26) , не будем делать никаких ограничений, 
считая, ·что подоГtрев ·воздуха 'Происходит при любых значениях gт . Оче
видно, максимально возможное приращение температуры будет, когда 

!::.Tcг = (.�Tcr)n a1t = Ни • 
Ср 

В данном случае происходит подогрев уже не воздуха, а самого 
«топлива», которое полностью представляет р абочее тело .  В том пре
дельном случае уже нельзя говорить о ВР Д. Вычисление Qт по (6.26) 
дает значение gт='оо, что указывает на отсутствие воздуха .  

Для определения численных значений характеристик идеального 

ПВРД примем Ни =4 1 90 -- 1 0 -- ; о н:дж ( 000 н:н:ал ) 
н:г н:г 

0,24 н:н:ал • 
н:г · град 
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Установим особенности скоростной характеристики Rуд = f (Мн) для 
УСЛОВИЯ � "Jf1:= coпst И НеСКОЛЬКИХ ЗаКОНОВ ИЗМеНеНИЯ ПОДОГрева :  't = COПSt, 
LlTcr = const и Tocr = const. 

Условия LlTcr = const и Tocr= const отвечают распростр аненным ме, 
тодам расчета скоростных характеристик двигателя при постоянном зна
чении коэффициента избытка ВОЗJ!УХа а (L\T cr�const ) и при постоянной 
максимальной температуре Tocr = const, определяемой, например, жаро
прочностью конструкции .  

Закон 't = const, по существу, не ограничивает температуру в дви
гателе и поэтому может р ассма rриваться как некоторый предельный 
случай подогрева. 

У еловне � Vт = const интересно  по д вум причинам. Как мы уже 
вuдели, режим � ·v;; = (� Jf1:)max =Const для •сверхзвукового дВ'игате.llя 
с нерегулируемыми критическими сечениям�и соответ.ствует ма�сималь
ной тяге. Весьма ва�ным свойством комплекса � у;с являет.ся -возмож
ность ·сохр анять его значение (а  в общем ·случае - и31менять по опреде
ленному закону) не только за счет изменения L\T cr, но и за счет � · 

Можно представить себе такое «топливо», которое при допустимой 
температуре в двигателе обеспечивало бы необходимую для полета тя -
гу путем сохранения потребной зависимости � у;; =  f (Мн, Н) за счет 
соответствующего изменения (3. Именно это обстоятельство принципи
ально отличает случай p"V-:t= coпst от случая 't = coпst. 

На рис. 6 .7 изобр ажен характер изменения Rуд = f (Мн) в зависимо
сти от указанных законов подвода тепла .  

Если скорость полета мал а  (Мн<< 1 ,0 ) , то все р ассматриваемые слу-
чаи ('t = Const, LlTcr = const, Tocr = Const и Р \1  т= const) совпадают друг с 
другом. 

Действительно, при Мн � 1 можно считать, что Тон�Тн, а тогда qт 
и t не будут изменяться с изменением скорости и при LlTcr = const, и при 
t = const, что непосредственно следует из р авенства 

.,. --1 + !!.Тс г • И gт= ------ - -------
Тон Ни Ни 

если принять Tн=const. 

---=-- - 1 
Cpl!.T сг СрТ н (т: - 1 ) 

Таким образом , пр:ц Мн << 1 ,О 

где const = ( l + gт) у;;- - - 1 . 
Rуя � const анМн, (6 . 27) 

Следовательно, можно сформулировать первую особенность скоро
стной характеристики ПВР Д:  при малой скорости полета (Мн � 1 �О) 
удельная тяга Rуд ПВР Д изменяется прямо пропорционально скорости 
движения, что и видно на рис. 6.8-6. 1 1 . 

Рассмотрим Ryд = [ (j'vlн) на больших скоростях движения (Мн> 1 ,0 )  
при условиях 't = const и PVt== const. 

З ависимости Ryд = f (Mn) , вычисленные по (6.25) для р азличных зна
чений 't,  показавы на  рис .  6 .8 .  

При 't = const Nуд безгранично возрастает, причем, как легко можно 
видеть из (6.25) , R_уд. в изменяется прямо пропорционально скорости дви
жения (ан, Ми) , а Rуд. т растет быстрее бла!ГоДаря увеличению gт по ме
ре возрастания скорости движения. 

Действительно, пр·и .'t=·const :вследствие.  увеJ]ичения Тон соответст
венно увеличивается и Tocr, а ,следовательно, и gт . 



По рис. 6.9 можно судить, насколько сильно возрастает значение 
(Rуд) т по мере увеличения Мн. 

Следует подчеркнуть, что чем меньше Н u , тем больше роль gт в об-
кдж КdЖ 

разовании тяги. Так, если вместо Ни=4 1 900-- взять Ни=Н 700-- , 
KZ KZ 

то для �Тсг=2000° К: получим следующие данные: 

М н 1 2 , 0 1 5 ,0 1 1 , 0 1 П римечанне 

(Rуд)т 0 , 08 0 , 1 3 0 , 30 
( 

кдж) Ни=1 0000 ккалjкг 41900� 

(Rуд)в 0 , 23 0 , 37 0 , 86 ( кдж) Ни=4000 ккал 'кz 14700----;;-

З аметим, что сохранить условие -r = const возможно лишь в огра 
ниченном диапазоне чисел i\tlп. Предельное значение Мн mах определя-

. "С =  coт. s t  

Ысr3000°К 
1000 I--+-'IM'--'f-'=4'Ч�-z<f-+--t---i о шсг zооо к 

Ыcг 1DDD °K 

о 2 3 4 5 Б 7 В 9 М н 
Рис. 6.7. Характер изменения Rуд 
для раздичных з аконов подогрева 

Рис. 6.8. Изменение Rуд = f (Мн) для двух 
случаев подогрева Т =  coпst и д Т с г =  const 

ется максимально возможным для данного топлива приращением тем
пер атуры (�Т сг) max при определенном значении (gт ) max, соответствую
щим коэффициенту избытка воздуха а = 1 ,0 .  

Численное значение (Мн) шах определяется из соотношения 

откуда 

1 + (llT сг)mах т = const , Тон 
(м )2 _ _  2 _ [ (llTcг)max 

н max - k - 1 Тн (т - 1 ) (6 .  28) 

Для реальных исходных значений -r величина (Мн) mах не превосхо
дит Мн=4,0 . Так, например, если (�Тсг) mах=2 1 00° К, -r = 3,5 и k= 1 ,4 , 
ТО (Мн) mах = 3 ,8 . 

Если не связывать наибольший подогрев с каким-либо соотношени
ем между воздухом и топливом, как это сде.п ано в случае идеального 
теплоносителя (способного нагревать воздух и самого себя ) , то предель
ное число (Мн) max получается из соотношения (6.28) , в котором сле-

дует положить (llTcг ) , ax = Ни , т.  е . 
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Очевидно, при атом зна•чении (Мн) mахgт=оо, что означает превра
щение ПВР Д полностью в ракетный двигатеJ1ь с параметрами в каме
ре, соответствующими параметрам заторможенного потока. 

Следует заметить, что сделанные замечания по крайним значениям 
определяют свойства ПВР Д с предельным термодинамическим циклом 
и идеальным теплоносителем. 

Рассмотрим случай �V-t= const. Очевидно, если �V:t"= coпst, то R"Уд 
изменяется прямо пропорцио
нально скорости полета W н 
( Wн = анМн) при всех значениях 
Ми [см .  формулу (6 .  25 )  ]. 

Р азделить Rуд н а  {Rуд) в и 
{Rуд) т возможно только, если из
вестна связь между д. Т сг (или 
Тосг) и р по Мн (котор ая в з ави
симости от рода топлив а и огр а
ничений,  накл адыв аемых н а  
д.Тсг (или Тосг) , может быть р аз
личной. 

Не н акл адывая никаких 
ограничений на свойства топлив а, 
определим изменение �. необходи
мое для соблюдения условия 
Тосг = сопst .  

R н-сен 
уд Hl! 

3000 

2000 1 f /  / !""6,i'l/ 
-

�� 1� 

1000 

1 / l Vl f / j С1 уд )т / ( Ryд J 
(Rуд)в / .... f.:' .... 

/� .... (Rуд� 
-Rуд - --(R ) 

1 уу 
о 2 3 4 5 6 7 8 9 10 м 

Рис. б. 9. Изменение Rуд, (Rуд) в и 
(Rуд ) т по Ми для подогрева  't"= const 

В таблице приведены значения р, Rуд. в и Rуд. т для Тосг = 2700° :К по 
Л'1н. За исходную величину � на Мн = З,О принято Р =  1 ,07. 

Ми 1 3 , 0 1 4 , 0 1 5 , 0  1 6 , 0  1 7 , 0  \ Примечанне 

�v:r 1 2 , 27 

� 1 1 , 07 1 1 , 315 1 1 , 57 1 1 , 84 1 2 , 1 1  1 Ти=21 6° К 

Rуд . т 1 1 3 , 3  1 65 , 1 1 1 , 24 1 186 , 5 1 250 

Rуд . В 1 100 , 8  1 87 1 67 1 42 , 3  1 15 , 75 

На больших числ ах Мн тяга образуется, главным образом, за счет 
тошшва - воздух из-за незначительного относительного подогрева иг
рает все меньшую роль. 

Следует обратить внимание на то, что условия �V:t= coпst и Тосг= 
:o.: const могут практически мыслиться лишь при значительном увеличе
нии расхода топлива по Мн, что видно из таблицы. Теплотворная спо
собность такого топлива будет уменьшаться с увеличением Ми. 

:Как уже указывалось, поддержание высоких значений pV":t з а  счет 
� является одним из путей увеличения тяги ПВР Д на больших Мн и Н. 

Резюмируя сказанное, можно отметить : 
1 .  Случаи -r = const и � v:t= c;onst позволяют в принципе реализовать 

максимальные тяги в ПВР Д с нерегулируемыми проходными сечениями 
в большом диап-азоне чисел Мн. Причем первый случай практически со
ответствует большим з.наченiИЯIМ Ни (p�l ,O) и ,рез�еим изменениям Тосг. 
тогда как второй - позволяет решить ту же з адачу при ограниченной 
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tel\fпepaтype в двигателе, но при больших р асходах топлива и соответ
ственно низких значениях Н и· 

Отсюда вытекает возможность реализации этого случая и, следо
вательно, его практическая ценность. Форсаж двигателя по расходу 

«топлива» весьм а эффективен н а  

R н сек 
уд кг _ 1000 

goo 
800 
700 
r;oo 
�о о 
400 
JOO 
'ZOD 
тп 

1-

1--:::;, , ...... · - � 

-..ts.,. 

1-- 1---
1- i  

�--1-

��)т_ 
"""{"' 1'. 

Г", ' 
:-;;:: (Rуд)т 

Ff 

1 
- R , 1-- lд _ _ _  ( д > в  

-
-

1 r---4.. 
� тсгiоо ·к f7L 

" 

. ... 

1 \ 
' 1-... J 
6r = too '1ё (-r -1-

1 

-

1---

1� 1--1-

1-

больших Мн. 
2. Для случаев -r = const и 

особенно для !3V-;- 'const при 

огр аничении Тосг хар актерным 

является уменьшение роли воз

духа в обр азов ании тяги с увели

чением Мн. Удельн ая тяга по топ
ливу и относительно, и абсолютно 
быстро р астет, тогда как Rуд.в 
относительно быстро падает 
(рис. 6. 1 0) . Так, даже для иде
ального случая, неогр аниченного 
подогрев а при большом значении 

О 7 4 Б Я 10 12 14 16 18 7.0 ?.'Z 7.4 Мн Тосг и соответственно малых gт 

Рис. 6. 10. Изменение R.Уд•  (R.уд) в и 
(R.уд) т ПО Мн для подогрева �Те г= 

= const 

Rуд.т составляет на Мн = б при
мерно 20 % от Rуд.в ;  для Мн = 1 0-
уже 57 % ,  т. е. более половины 

тяги обр азуется за счет м ассы 
топлива.  

3 . Одновременное осуществление двух условий � у· :С= const 
и Tocг = const требует применения топлива с уменьш ающимся по Мн 
вполне определенным образом зн ачением Ни. 

В общем случае закон изменения Ни по Мн однозначно связан с 

функциями �Vт= f (Мн) и Тосг = [ (Мн) . Получить тр ебуемый закон изменения Н и возможно путем применения многоко�шонентного топлива,  со

стоящего из окислителя , горючего, инертного (ба.лластного) вещества . 

R уд 
fl сек 
liZ 

1200 

1000 
80[1 

600 

400 

zoo 

о 

л 
7 
L...L..... 

/ 
/ 
1 

1 -
i // 1� 
�/; 1 1--
r11 
�/ 

/ / 
/ 

2 

- -�-.... 
'blcf'ШOOJ$_ 

1-
!'-.. 

j.....:: - · -" 
� r\ ''r--I!J.Tcг=200Q1), 

'- t\. 1\. 
f' ' 

" \ 
� t:'i -.� \ 1\. {осг1500" Кто се 25r!/. a�c�1,oor 

1--. t>.. 1\ \ T0dr3d Tocr 2000• >( IY 
" \ \. 

оо ·к 

\. \. [\. \ 
3 5 Б 

Рис. 6. 1 1 . Изменение R.уд по Мн для подогрева Тосг=  
= const и �Tc г= const 

Рассмотрим протекание Rуд = f (Мн) для i.\Tcг = const и Tocг = const. 
Зависимости Rуд =f (Мн) при i.\Tcг = const приведены на рис. 6. 1 0  и 

6. 1 1 . Здесь, так же как и в предыдущем с.чучае, при малых числ ах 
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.М.н« 1 ,0 Rуд,...,анМн. Прямая зависимость Rуд от скорости движения 
практически соблюдается до Мн = 0,8-7- 1 ,0. 

Интересен характер изменения Rуд при 1Чн �  1 ,0 ;  наличие максиму
ма Rуд в области Мн = 2,5-т-3,5, сильное снижение (Rуд) в и увеличение 

( Rуд) т с ростом Мн. Очевидно, режим (Ryд) max интересен т ем, что при 

нем происходит наилучшее использование рабочего тела для создания 

тягового усилия.  

Р ассмотрим,  как изменяются RУд• (Rуд) в и (Rуд) т  с возрастанием 
скорости движения. 

Из выражения 

Rуд= (Rуд)в+ (Rуд)r =анМн [ vrA;:� + 1 - 1 ) +gт VA�:: + 1 ] 
АТ 

следует, что при � Tcr = const по мере уЕ еличения Мн отношение __ c_r 
Тон 

стре\iится к нулю , так как Тон�Тн ( 1 + 
k 2 1 м�) неограниченно растет. · 

Найдем выр ажение для Rуд на больших скоростях движения, ког
да AT'cr 

становится мадой величиной по отношению к единице. ОграТон 
ничиваясь двумя чденами р азJюжения, можно написать 

-. ( АТ cr + 1 � 1 +-1 АТ cr • V Тон 2 Тон 
Подставдяя в формуду (6.25) , подучим 

R = а М [ J_ ATcr ·+ . ( 1  + АТсг )] • уд н н 2 Т ffт Т Он О '  

k - 1 2 Пренебрегая �ди ·' ицей по отношению к -- Ми, получим 
2 

k - 1  2 Тон � Т 
н -2- Ми• 

АТ 
Таким образом , имея в виду условие _з:... << 1 ,0 ,  можно написать Тон 

(R ) ан АТ сг + М уд Мн->00 = 
(k - 1 )  Мн --:;::- ан нgт . 

а АТ 
Величина (R  ) = н � nри неограничеююм rозрастании уд в (k - 1 ) Мн Тн 

Мн стремится к нулю , а (Rуд) , = анМнgт и, следовательно , неограничен 
н о  возрастает. Таким образом , 

(Rуд)Мн-+оо= (Rуд)т=анМнgп (6 .  2 ) )  

т.  е. удедьная тяга ПВРД при �Tcг = const и М-+-оо всецело опреде
ляется расходом топлива ,  тяга двигатедя по воздуху равна нулю. 

Таким образом, ПВ Р Д цедиком вырождается в ЖР Д. Полученный 

результат ясен с физической стороны. С увеличением скорости полета 
возрастает теплосодержание воздуха; ·поступающего в дви1·атель, а nри

ращение теплосодержания з а  счет подвода тепла сохраняется неизмен

ны м  (�Tcг = const) . Поэтому относительное изменение теплосодержания 

в результате нагревания все время уменьшается и при  большом значе

нии Мн стремится к нулю ('t-+-1 ) :  

При законе подвода тепла,  определяемого условием Tocг = const, из 

анализа выр ажения 

(6 . 30) 
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видно, что, как и в предыдущих случаях ('r = const ; �1'cr = const) , Rуд 
увеJ1ичивается прямо пропорционально скорости, если .Мп мало.  

При увеличении скорости полета Тон будет, уве.11ичива ясь, прибли

жаться к Tocr и при ( 1  + gт Vт - 1 = 0  удельная тяга будет равна нулю.  

По мере п риближения Тон к Tocr gт, равное gт 
1 , так -Ни ---='-- - 1 

Ср!:!>.Т cr 
же умен ьшается. В пределе gт= О и ycлoEJie Rуд=О можно записать 
как "VТ = 1 ,0 или просто Тосг =Тон · 

Отсюда число Мн. пр, при котором R-уд = О, можно определить из вы

ражения 

Тн ( 1 + k 
2 1  м;)=Тосг • 

откуда М�= ( Tocr _ 1 ) _2 _ 
• 

Тн k - 1  

Если k = 1 ,4, то М� = 5 ( т;:г - 1 ) . Так ,  при Тосг =2500о К и Ти= 
= 2 1б ,5 ° К ЧЦСЛО Мн .п� � 7 ,25 . 

На рис. б. l 1  приведены зависимости Rуд = f (Мн) для различных 

значений Tocr· Все кривые имеют максимум в диапазоне Мн = 2,0-;.... З ,О .  
Как и в предыдущих СJ1учаях, значительную долю Rуд составляет 

(Rуд) т ·  Конечно, здесь не приходится говорить о перерождении ПВР Д 

в ЖР Д, поскольку ( Rуд) т стремится к нулю из-за того, что gт--+0 при 

Т он---+ Т ocr· 
Следует отметить, что в реальных условиях {Rуд) т будет сильнее 

влиять на  RУд• нежели в разобр анных ·идеали31ированных :примерах. Дей

ствительно, если повышать температуру воздуха за счет горения угле
кдж ) водородных топлив (Ни <40 000-- , то увеличение теплоемкости по 

K Z  

• ( 1 кдж ) ср авнению ·с принятои с р �  увеличит относительное количе-
к-г · град 

ство топлива gт при относительно меньшем ·изменении значения Rуд· 
Кроме того, как мы увидим дальше, учет гидравлических потерь в га

зовом тракте двигателя также приводит к относитеJ1ьному росту {Rуд) т ·  

2. Удельный расход. топлива С уд и удельный импульс J н 

Экономичность двигателя по расходу топлива можно характеризо

вать двумя величинами Суд и J н: 
(б . 3 1 ) 

(б. 3 1 ' ) 

Подставляя в (б .З l ) и (6.3 1 ') выражения для Rуд и gт. получим р аз

вернутые выражения для определения Суд и J н: 
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3600 Величины суд и J я связаны очевидным соотношением суд = -J-
я 

В практике двигателестроения более принято характеризовать эконо-
мичность ПВР Д величиной удельного импульса J R · Поэтому в дальней

шем мы в основном будем р ассматривать закономерности изменения J R· 
Преобразовывая выражение (6.33 ) применительно к разным з аконам 

подогрева, будем иметь следующие р асчетные выражения для J н: 
а) t:.Тсг = Тосг - Toн = const , 

анМн (Ни - СрАТ сг) [ Ни -. / 1 +
Ь.Тсг _ 1 ] 

Н и - с pi!J.T сг V Т он fя = - (6 . 34) 
СрАТсг 

Некоторый интерес представляет случай «малых» относительных 
ь.т 

подогревав, когда __ сг_ - незначителi>ная по отношению к единиде ве-
Тон 

.пичина, что может быть либо при малых д Тсг, J1Ибо при больших зна

чениях Мн. 
В этом случае использование выражений (6.34) неудобно. 

ь.т Пользуясь тем , что отношение __ c_r мало по  сраЕнению с едини-
- Тон 

u v 1 + ь.т сг 1 + 1 ь.т сг 
цеи,  можно написать -- = - - -- . Тон 2 Тон н ПодстаРляя эту Ееличину в (6 . 34 )  и вынося и за скобки , по-Ни - СрАТсг 
лучи м 

или окончательно 

(6 .  35) 

б) Tcc r = COnst .  
fн определяется выр ажением (6.34) , в котором ;::О..Тсг будет величиной 

переменной по Мн и равной Тосг - Тон- Н аписав формулу (6.34) через 

разность Тосг - Тон, получим l Ни � Тосг l анМн [Ни - Ср (Тосг -Тон) ] Н 
_ ( Т Т ) -Т-

- 1 

J _ 
и С р Осг - Он Он 

я - Ср (Тосг - Тон) 
(6 . 36) 

Выражение (6.36) неудобно для определения значений J н в области 

максимальных значений 1\\н, когда Тосг приближается к температуре 

тор можения Тон· 
Получить J н для предельной скорости можно из соотношения (6.35) , 

подставляя вместо температуры торможения Тон температуру Тосг, а вме

сто Мн то значение Мн, при котором Tocr= Т он: 

М =� �-2 [�- 1] . н 
V k - 1 Тн 

Таким образом, при Тосг = Тоа 

j я = ак v k -� 1 [ �о:г 
- 1 ] [-2-с-;-=�=-сг- + 1 ] ; (6 .  37) 

в) т = const. 
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Удельный импульс определится также из выражения (6.34) через 
лодетановку LlТсг=Тон (т- 1 ) : 

(6 . 38) 

Р азбираемый случай, как и предыдущий, може"I:. быть реализован, 
-€СЛИ Мн не превышает некоторого значения, опреде.1яемого соотноше

нием 

Т = (дTcr)max + 1 
Тон 

' откуд а 

Мн= .. (_2_ l (дТсг)mах _ т ]  ' V k - 1 Тон ('t' - 1 ) 
где (LlTcг) max - максимально возможное повышение температуры, обес

печиваемое данным топливом. 

Формула ,  определяющая J R на предельном числе М11, очевидно будет 

V 2 [ (дTcr)max ] ан -- 1 (Ни - Ср (дТсг)mах)Х k - 1 Тон ('Т - 1 ) · 

х [ 
Ни ут - 1 ] 

J _ 
Ни - Cp (дTcr)max R -

г) � Vт = const. 

(6 . 39) 

Этот случай,  как уже указывалось, представляет интерес при нали

ции условия, ограничивающего Тосг по Мн. 1V1ы примем Tocг= const. 
З акон изменения J R = f (Мн) , необходимый для определения J R = 

= f ( Мн) , может быть получен из очевидного соотношения 

( 1 + gт)  Vт =(� Vт )р , 
1 де ( � V т) р - некоторое исходное (р асчетное) значение комплекса �V;

Таким образом, .можно написать 

Используя (6.33) , получим 

анМн [ (� Jlт)p - 1 ] JR = --------

�P I 'I  f Тон _ 1] 
_ V Тон .р  

(6 . 40) 

Предельным значением .чнспа: Мн , удоРЛетворщощим условию � V т =  
= COns1 , примем м�. определенное. из равенства Тон= Тое г >  что дает 

Мн = -.  �-2- (�- 1 ) .  V k - 1 Тон , 
Случай � Vт=const , интересен тем , - ч.то для его осуществления 

(если на Tccr наложены ка кие-либо ограничения ,  например Tocг =const) 
-rребуется применить топливо с uеременным , уменьш?ющимся зчачением 

Ни по Мн, так как t.T ' Топ - Тон уменьшается , а gт . �Р l( Тон уЕе· Тон .р  
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личи зается. Зависимость Н и =  f ( Мн) О'Iределится обычным соотноше-

н нем 
Ни =(1 +-1-j С р (Тосг - Тон) , 

gт 1 

где Тон и gт - известные функции от Мн. 
Определяя значения lн =f (Мн) для раздичных способов подогрева 

(!'!Tcг = const, Тосг= сопst, -r= coпst) и имея в виду р анее сказанное отно
ситедьно С р ,  Ни и Yj ,  будем иметь данные, приведеиные на рис. 6. 1 2 и 
рис. 6. 1 3. 

Как в,идно из выражений (6.3 1 ) , (6.32 ) , rър1и мадых .значениях числа 

Мн другие входящие в (6 .  3 1 )  и (6. 32) величины (кроме Мн) ИЗ'Меняются 

.мадо с изменением Мн во всех р азбир аемых случаях: L\Tcг= const, Тосг= 
= const и -r = const. Это происходит бд агодаря незначитедьному изме

нению Тон· 

J н сек R кг 
30000 

20000 

/ 
v - -

1 �Tcr =O -..-......J 6.Тсг- 1ООО·к 1 
f f.., Гcr=2000 •K - -.....;.. 

,..v .... .;-:, � :-- ::::t-t--
r--

� �� - -'i<{).Tcг =JOOO •K - 't = 2  -
- t  г= 't =б/- 10000 То с r = ЗООО • К --t--t---t-t-l�f----1 10000 

1,0 2,0 J,O 4,0 S,O б,О М н  1,0 2.0 J,O 5,0 б,О М и  

Рис. 6. 12 .  lн =f (Мн) для подогревав Рис. б. I З. iн =f (Мн) для случая Тосг= 
L'lTcг = coпst и т= const = const 

Отсюда сдедует, что при мадых значениях N1н J н изменяется прямо 
пропорционадьно Мн ддя всех р ассматриваемых законов подогрева,  

включая и закон �V т= const. Однако в дадьнейшем зависимость J н =  
=f (N\.н) начинает в значитедьной мере опредедяться характером подо

грева.  

Если !'!Tcг = const, то по мере увеличения Мн величина J н, увеличи

ваясь, достигает своего максимального значения [соответствует (Ryд) max] ,  
а з атем медленно уменьшается, достигает минимального значения, пос

.тrе которого снова начинает увеличиваться, стремясь к бесконечности при 

.lЧн---+00. 
Подученный результат не яв.тrяется неожидаюiым. Р анее было по

J{азано, что ес.тrи !'!Tcr = const и Мн - оо, то Rуд стремится к бесконечно

сти, а расход топ.тrива имеет конечное значение, отсюда прямо следует, 

что J н--+оо при lv1н---+oo. 
На рис. 6. 1 4  показава с качественной стороны зависимость Суд=  

=f (Мн) , продо.тrженная в об.пасть очень бо.тrьших Мн. С физической сто
роны понижение Суд в об.тr асти очень бо.тrьших N1н объясняется высоки

м и  параметрами р абочего тела и тер модинамического цикл а : темпера

тур а  Тосг---+оо, КПД цик.тrа Yjtp  --+ 1 ,0.  Естественно, что в этих условн-о 
ях и р абота расширения массы, добавляемой к воздуху, становится бес-

конечно большой. 

В случае Tocг = const при увеличении чис.тrа Мн уменьшается д.Тосг 
и соот.ветственно gт, стремясь в преде.тrе к нулю.  

Удельный импульс с увеличением Мн, как уже было показано вна

ча.тrе (в  области малых 1\1н) , увеличивается прямо пропорционально Мн. 
Начиная с Мн =·1 ,0+2,0 влnяние изменения скорости становится 

'значительно меньше, функция J н = f (М:Н) приобретает чрезвычайно по

логий характер.  После достижения м�ксим·ального _зна чения J н медлен-
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но падает до своего предельного значения при Tocr = Тон (l:!Tcr и Rуд рав
ны нулю) . Как видно из рис .  6 . 1 3, начиная с ,.'Уlн ::::::: З,О !н практически не 

изменяется. На рис. 6. 1 2  показано протекание lн =/ (Мн) при -r = coпst. 

Как уже было сказано, с увеличением числа i'Ylн J н внач1:1J1е растет пря-

мо пропорционально Мн, з атем темп 

�"!. ! роста J н замедляется. ·� 1 1 
1\ t-co1tst 1о-
1\.\ -1-1" 

�trocr-conS'l"" �cF"consr 

В ди апазоне Мн =2 ,0-7-2,5 J н до

стигает своего м аксимального значе

ния и з атем после весьма  пологого 

м аксимума начинает уменьш аться 

- Ми с ростом Мн. 
В з аключение этого р аздел а р ас

Рис. 6. 1 4. Хар актер изменения Суд смотрим зависимость J н от подогрева 

для р азJ1ичных законов подогрева при данном значении Мн. 
Н а рис. 6. 1 5 показ ано J н как 

функция подогрев а для обычного 

топлива (Hu = const) и нескольких значений Мн, а на рис. 6. 1 6 - отно

шение удельного импульса «холодного» двигателя (l:!Tcr = О) к J R· 

Следует отметить два момента :  

1 )  наибольшее значение J н имеет место при «холодном» двигателе 

(!:!Тсг-+0) ; 
2 ) чем больше скорость Wн, тем меньше влияние на J н температу

ры (подогрева) . 

Первое обстоятельство, как уже отмечалось, объясняется тем,  что 

для
. 

тер.модинамических ци·клов ПВР Д, термический КПД, определяю

щип потери цикл а,  либо не зависит от подогрева (p0 = coпst, p = const) . 
либо улучшается с уменьшением !:!Т (F = const) . 

J н сек R lfГ  
30000 

r--... 
r-. !-.... М н = J,О  r--. f..... � �,.... -r-,_ 

r- !- !- 7,�" 20000 

r-.... · ' �н 1,0 

r 1-t---
1-t-t--- '---':-= юоооо 1000 2000 t.т • .  

Рис.  6. 15. Зависимость lв = f (I1Tcr) для 
ряда значений Ми и (Н u = 

= 41 900 к.дж рсг) 

1 -т 

"' f' -t--1-- Мн - 7.0 -t-
r" r-,_ � F F" 

r..... 1-- Н-./_J.О f-!== 

0,5 -!- Мн -!,0 f-f-
r-

о 1000 2000 

Рис. 6. 16. Относительное изменение 
1 в по подогреву 

Потери с выходной скоростью, зависящие от р азности ( Wa - Wн) . 
также уменьшаются с уменьшением l:!Tcr· Таким образом, если в иде

альном двигателе l:!Tcr = O, то остаются лишь потери на  термодинами

ческом цикле, которые либо не з ависят от l:!Tcr (po = coпst , p = const) � 

либо минимальны. Потери- же с выходной скоростью исчезают. Отсюда 

понятно, что максимальное значение J н соответствует холодному дви

гателю.  

В реальных случаях наивыгоднейший подогрев 11Т cr определяется 

изложенными соображениями с поправками на влияние потерь в трак

те двигателя,  иногда на внешнее сопротивление двигателя и т. д. Как 

увидим дальше, максимальное значение J н для реального двигателя со

ответствует подогреву тем большему, чем значительнее механические и 
тепловые потери в тракте двигателя. 
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Как видно из рис. 6. 1 6, подогрев значительно влияет на  J R· Следует 

отметить, что уменьшение влияния повышения- температуры с увеличе

нием скорости можно объяснить тем, что при огр аничении подогрева 

(�Тог = сопst или Tocг = const) по мере возрастания скорости полета дви

гатель становится все более «Холодным», так как уменьшается относи-

тельный подогрев 1: (. т =  Тосг ) , который, по существу, определяет по-

Тон 
тери с выходной скоростью. 

§ 3. ТЯ ГА И I(ОЭ Ф Ф И ЦИ ЕНТ ТЯ Г И ИД ЕАЛ Ь Н О 

Р ЕГУЛ ИРУЕМОГО П В РД (Pп=Poн; ·Fн = const) 

Как и ранее, при анализе удельных характеристик двигателя (Rуд. 
J r. ) и т. п. основной задачей будем считать определение зависимости 

тяги от скорости подета R = f (Мн) при р азличных условиях подогрева 

(�Tcг = const, т = const и т. д. ) и з ависимость тяги от подогрева R = f (t) 
nри данной скорости (Ми) движения - так называемые дроссельные 

характеристики . 

Р ассмотрим тяговые характеристики идеадьно регулируемого ПВР Д 

по Мн. 

Как известно, тяга двигатедя может быть выражена произведени

ем R = mвRyд· 
Ранее был разобран вопрос о Rуд (для  р0 = Рон) . Таким образом, 

<шредедение тяги зависит от того, как мы опредедим р асход воздуха 

через двигатель. Очевидно, что р асход воздуха при данной скорости 

однозначно определяется rтощадью Fн входящей в двигатель струи воз

духа . 

Мы здесь р ассмотрим только тягу идеа.ТJьного двигателя с единицы 

пдощади входящей струи иди лобовую тягу ПВ Р Д по входящей струе 

RF = !i_ :  Этот случай соответствует идеально регулируемому двигате
Fн 

. шо с Fн = const. 
Выражая в ур а внеппп тяги R = mвRyд значение Rуд по �ормуле 

(6 .30) и тв через QнанМнFн, подучим 

:_, 
R =QнанМнFн (анМн) [� Vт - 1] ;  

или R = Qн (анМн)2F и [� Vт - 1] ,  (6. 41 )  
где � для нашего с.пучая,  как  и ранее, равно 1 +gт.  

Лобовую тягу двигатедя и коэффициент тяги можно р ассчитать по 

формулам 

(6 .  42) 

На рис. 6. 1 7, 6. 1 8  и 6. 1 9  приведены тяговые хар а ктеристики R_ = f (Mн) 
и Сн = f (Мн) ПВРД при р аздичных з аконах подвода тепл а ( Tocг= const, 
�Tcг = const, t = const) . 

Н а  рис. 6. 1 7  показав характер протекания характеристик по Мн, 
а на рис. 6. 1 8  и 6. 1 9 - некоторые чисденные значения тяги идеального 

ЦВРД: R_p= f (Mн) И Cя = f (Ivlн) .  
Как и следовало .ожидать, наиболее резко увеличивается тяга ПВР Д 

при т = const. Этот закон приводит к значительному увеличению тяги по 

скорости. 

Коэффициент тяГи сн также несколько повышается по Мн. 
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Также понятно, что при ограниченной максимальной температуре 
Tocr. R Fи  и cR при пекотором значении числа Мн (при котором Rуд = О) 
будут равны нулю. Как было ранее показано, при малых числах Мв 
(Ми« 1 ,0) все три р ассматриваемые закона теплоподвода примерно 
эквивалентны и практически не изменяются. 

с ,  

t = c o n s t  

Рис .  6. 1 7. Характер изменения тяги и коэффициента тяги 
для р азличных подогревав 

Отсюда следует, что при малой скорости полета тяга ПВР Д изме
няется пропорционально квадрату скорости по.11ета. 

С увеличением скорости тяга в соответствии с изменением т начи
нает изменяться по .другим законам.  

На рис. 6. 1 8  показано изменение RFи = f (Mн) при Тосг = 2500° К, 
а пунктиром дана соответствующая парабола.  Как видно, квадратичный 
закон изменения R,. по Мн соблюдается примерно до Мн = О,S-:- 1 ,0. При 
Мн> 1 ,0 тяга существенно отходит от параболического закона, продол-

R т  мнjн 2 
н 

0,6 

0,4 

f.--1- " 
f.--1- i!· 

2 f-i- :;.., 1 J  
>--- �7, 1- �3 1/ >---<::::€f.ЖN 

о, 

� 
о 

Н=1 1000н +- t=Z,O !+ 
1 /  и 

"6Tc'f2000 
l 1 

." 
И...l � Tocr=2500"K'-
У/ 1\. 1  j... 

" .J..->1::: 
17 � = 1000� 1 ...- ��--cr 

IV 
IA 

" 
1\ 

2 3 q 5 
Рис. 6. 1 8. Тяговые характеристи
ки R =f(Mн) идеально регулиру· 
ем ого ПВР Д для р азличных подо-

гревав 

о 2 3 4 5 Б М 11 

Рис. 6. 19. :Коэффициент тяги Св Fн идеально 
регулируемого ПВР Д для р азличных за

конов подогрева 

жая в пекотором диапазоне увеличиваться практически по линейному 
закону (участок Мн= 1 ,0+2 ,0) , затем темп нарастания RFи по Ми 
уменьшается, тяга достигает своего максимума и начинает падать из-за 
значительного уменьшения ( � Vт - 1 ) .  

Перейдем к рассмотрению R = f (Mн) при L\Tcr = const. Как было вы
ше сказано, при Мн-«: 1 ,0 R - м ; . По мере увеличения Мп заметно снн-
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жается относительный подогрев t и после достижения максимума начи

нает несколько падать Rуд· Однако тяга R продолжает увеличиваться 

благодаря росту р асхода воздуха,  хотя темп возр астания снижается .  

Затем с ростом скорости полета удельная тяга l�уд начинает опять 

увеличиваться (см .  рис.  6 .7)  и тяга соответственно быстро возрастает, 

с rремясь к бесконечности . При этом интересно отметить, что тяга по 

воздуху R.в стремится к конечной величине. 

Действительно, тяга по воздуху равна : 

Rв = mвRуд .в •  

В пределе при Ми -+ оо Rуд . в  ОСiределяется соотношением 

(R ) � 
ан АТсг уд . в ми ... "" - (k - 1 )  Ми Т н 

откуда 

(k - 1 )  
Тяга по топливу . 

АТсг 
Т н 

Rт = т/< у д .  т= анМнg ..QнанМu =Си  ( анМн)2 g т 
нсогра:ниченно растет. 

(6 . 43) 

(6 . 44) 

Так как R изменяется по Мн сл абее, чем это следует по квадр атич

ному закону, то коэффициент лобовой тяги сн падает с некоторой ско

ростью (см. рис. 6 . 1 9 ) .  Следует отметить, что сн при 1\:\н---+::ю стремится 

к постоянной величине, р авной сн .... оо = 2gт. Законный результат - на 

большой скорости только топливо дает тягу. 

Третий з акон теплоподвода t = const приводит к выражению для 

тяги 

где 

RF = Q (a�Mн)2 [� Vт - 1 ] ,  
1 � =  1 + gт = l  + ---

� - 1 
СрАТсг 

Очевидно, если t=const, то !:!Тсг = Тон (t- 1 ) , откуда 

1 � = ------- + 1 . 
Ни - 1  

срТ н ( 1  + 0 , 2М:) (т-1 ) 

(6 . 45) 

(6 . 46) 

Из выражения (6.45) непосредственно видно, что если t = const, то : 
RF увеличивается по Мн больше, чем это следует из квадратичной з ави

симости, отклонение от которой объясняется увеличением � с ростом Мн. 
Коэффициент тяги сн вследствие этого также несколько увеличива

ется, как это и показано на рис. 6. 1 9. 

Случай �Vт= const не требует специалыюrо р ассмотрения. Очевид
но, RF будет изменяться пропорционально квадрату скорости, а сн оста

ваться постоянной величиной. 

ДРОССЕЛ ЬН ЫЕ ХАРАКТЕРИСТ ИКИ 

ИДЕАЛ ЬНО Р Е ГУЛ И РУЕМО ГО П В РД 

Любой двигатель допускает изменение тяги от Rmax до Rm.�n. Р азни

ца между Rmax и Rm.�n, как и значения Rmax и Rmtn определяются фак· 

торами, определяющими надежную работу двигателя.  

Для эксплуатации всегда бывает важно знать связь между тягой, 

развиваемой двигателем, температурой Тосг и расходом топлива gт. 
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Зная расход топлива gт и тягу R., можно определить J n и получить 
зависимость R = f ( J н ) , которая нужна для оценки экономичности дви
гателя на уменьшенных по сравнению с Rmax тягах. 

Связь тяги с любым фактором,  определяющим подогрев или р ас
ход топлива,  будем называть дроссельной характеристикой двигателя.  

Таким образом, связь тяги с подогревом Д. Т сг. ,; ,  р асходом топли
ва gт ( или  а) , удельным р асходом Суд или lп будет дроссельной харак-
1 еристикой. Очевидно, что значение одной из этих зависимостей опре
деляет все другие. 

Наиболее часто дроссельные характеристики записываются в виде 

R = J (lя); R = f (a) ;  R = f (Tocr ) .  

Уменьшение тяги в идеально регулируемой ПВР Д может быть осу
ществлено двумя крайними способами :  1 )  уменьшением р асхода воз
духа при сохранении неизменной температуры Тосг ; 2)  уменьшением 
температуры Т<Jсг при сохранении расхода воздуха .  

Первый путь является нецелесообразным, так как экономичность 
идеального ПВР Д тем выше, чем ниже Тосг (это положение в широких 
пределах справедливо и для реальных двигателей ) .  

Уравнение дроссельной характеристики двигате"1:я в первом случае, 
очевидно, будет lн = const, Tocг = const для любых значений R.<Rшax· 

Во втором случае дроссельная характеристика по температуре мо
жет быть описана очевидным уравнением 

R � v:r- 1 
-- = ----'-�==---
Rmax �R Y•max - 1  ' 

max 

откуда для каждого значения R!Rшax определяется соответствующее зна
чение � Yt и затем gт и J R· 

В таблице для примера приведена дроссельная характеристика иде
ально регулируемого ПВРД на Мн = 3,5 при изменении R за счет Тосг 
f 1'ocг mяv = 2200° К) . 

R!Rmax 1 1 , о  l 0 , 8  1 0 , 6  1 0 , 4 1 
Тосг 1 2200 1 1880 1 1570 1 1 260 1 
!J.Тсг 1 1450 1 1 1 30 1 820 1 510 1 

JяfJRmax 1 1 , 00 1 1 , 025 1 1 , 075 1 1 , 16 1 
§ 4. ТЯ ГОВ ЫЕ И ЭI(О НОМИ Ч ЕСI(И Е ХАРАКТЕР И СТИ I(И 

Д В И ГАТЕЛЯ С Н ЕР ЕГУЛ И РУЕМЫМ И F т и F кр 

0 , 2  

980 

240 

1 , 26 

В данном параграфе будут рассмотрены скоростные и дроссельные 
характеристики ПВРД с нерегулируемыми сечениями. Как мы увидим 
ниже, характеристики такого ПВРД (особенно тяговые) существен
но отличаются от хар актеристик двигателя с регулируемыми сечениями. 

В виду значительного практического значения данной схемы двига
теля некоторые вопросы ( например, определение дроссельной характе
ристики) будут излагаться попутно с решением численного примера, 
поясняющего некоторые исходные положения, {)Пределяющие характер
ные точки характеристик двигателя.  
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Определим тягу двигатеJ1Я с нерегулируемы'N!:и сечениями. В каче
стве исходной формулы для R возьмем выражение 

(6 .  4 1 ) 
Тяга реального ПВРД с нерегулируемыми Fm и Fнр меньше тяги 

идеального двигателя вследствие потерь полного давления по рабочему 
тракту ( О'дв < 1 )  и не расчетности истечения из сопла (при Ра =1= Рн) .  Фор
м ально влияние обоих указанных факторов можнl учесть с помощью 
коэффициентов 'I'Ja и 'I'Jp, входящих сомножителями перед комплексом 
�V'-:t. Тогда выражение для тяги реального ПЕР Д примет вид 

R = Qн (aнM�)2F � [ 'I'Jcr'llp� :: - 1] . (6 . 47) 
Раскроем значения 'I'J a и 'I'Jp, написав выражение тяги в обычном ис

ходном виде, добавив для обозначения расчетного истечения из сопла  
индекс «р»:  

и в форме 

R = mнW� (� :: - 1)+FaPa ( 1 - ;: ) 
R = mнWн ( 'llp� ::: - 1 ) ,  (6 .  48) 

где Wap - скорость истечения при расчетном расширениi из сопла .  Из 
этих выражений лег.ко получить выражение для 'I'Jp· Действительно, из 
равенства тяг следует 

откуда (6 . 49) 

Выразить w а Ма и Рн можно через отношение давления в сопле,  Wap Ра 
учтя п отери полного д аРления при истечен ии коэфt ициентом "с или 
коэффициентом Фw· Таким образом , 

Так как 'Фw изменяется мало при значительном диапазоне PaiPocr, 
то, обозначив Росг!Ра через Пс, будем иметь 

Wa -- = п _ Росг Рои П . Где ер --- = - ав-сг = ван-сr• 
Рн Рн 

2 [ k-1 ] 
М2 = -- (П а )-11- - 1 · а k - l с с , 
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l/ 1 + k - 1 м2 )11.-1 
Рн Рон 2 а Псас Пс -� = - =--PJ. Р0 2 _11._ 

( k - 1 2 )11.-1 1 + -- М 2 н 

и ,  наконец ,  

'�"р 

Таким образом , 'llp заЕ исит от Пс и от нерасчетности истечения - р п 
Ра. = -"- =  

с , что облегчает определен ие 'llp · С целью дать пред-
Рн ПнСiн-сг 

ставление о Fозможном измеr:ении 'll p приведем в таблице один из ил
люстративных примеров расчета 'I'Jp нерегу;шруемого двигателя с уче
том зависимости адв = / (Мн) .  

М н 1 2 , 2 , 5  / з , о / 4 , о / Приме -
чание 

Т]р , 1 , 0 1 1 , 0 1 0 , 995 1 95 k= 1 , 4  
Пс= 10 

_!l_ 1 , 56 0 , 90 0 , 705 0 , 203 р� 

Отсюда можно сделать вывод, что для СПВР Д 'I'Jv -- относительно 
слабо изменяющаяся величина в довольно большом диапазоне измене
ния чисел Мн. Исключение может составлять двигатель с малым значе
нием Пс. Например, ПВР Д с простым сужающимся соплом [ Пс =(k ; 1 )k

�1 ] , у которого 'I'Jp с нерасчетностью будет меняться су

щественно более за,ме11но. 
Теперь рассмотрим изменение коэффициент а  'lla . Умножи в и разд 

- �.-. . Wap . лив комплекс 'I'Jp� -- на Wа о��д • получим 
Wн 

Очевидно, отношение скоростей Wар/Wид характеризует влияние на 
скорость истечения при расчетном расширении (Ра = рн) потерь полного 
давления (О'дв = О'н-а) . 
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или 

Учитывая, что 

будем иметь 

k-1 
П-k- = l + � M2 н 2 н , 

V( k - 1 2 ) ( 1 )k�l 
1 + -- М - -

'1'\ _ 2 н <�дв " la - • 
k - 1 2 -

2
- Мн 

(6 .  50) 

По формуле (6 .50) определение 'I'J a  не представляет з атруднения. 
Потери в двигателе адв . конечно, должны быть известны из газодинами
ческого расчета двигатеЛя.  Таким образом, формулы 

R = Qн (анМ")2t?д/вхF к ['I'Ja'I'J�� Vт - 1 ) 
н ,  соответственно , Ся. = 2t?д fвх ['I'Ja'I'J p� V т - 1 ] , 

J _ СR (анМ н) 
я. - 2tрдfвх (� - 1 ) 

(6 . 5 1 )  

( 6 . 52 

(6 .  53) 

<>тлич.аются простотой и при сл абом изменении коэффициентов 'I'J a  и 'I'Jp 
II '>Могают дать правильное физическое объяснение особенностям проте
кания характеристик нерегулируемого ПВР Д.  

Исходя из того что  требования к тяговым характеристикам ПВР Д 
могут быть различными в зависимости от назначения двигателя,  рас
-смотрим два крайних случая. 

1 .  Будем считать , что установлено число Мв=Мр ,  при  котором 
( !J.T сг ) ( б F т ) • 

F н = F вх• и устано Елен подогрев -- ли о - , соответствующим 
Тон р Fкр - у словию ад = аmах на этом Мв. 

2 . Число Мн, при котором достигается макси мальный относитель-
ный подогрев [либо �Vт.-(�Vт) шах. либо Тосг = ( Тосг) mах], соответствует 
векоторому значению i\llн mln· 

Первый случай характерен для «маршевых» двигате.'lей, не пред
назначенных для разгона летательного аппар ата в большом диапазоне 
чисел Мн. 

Второй случай соответствует, очевидно, «р азгонным» двигателям, 
которые для быстрого разгона летательного аппарата должны обл адать 
на Mн min возможно большей тягой (отсюда и максимально возможные 
nодогревы на Мн шш) . 

Рассмотрим первый случай в предположении, что истечение из соп� 
.л а  р асчетное, т. е. 'I'Jp = 1 ,0 .  

1 .  ХАРАКТ Е Р И СТ И К И  МАРШ Е В О ГО ДВ И ГАП:ЛЯ 

Анализ скоростных тяговых характеристик маршевого 
удобно вести, беря за  исходную точку Мр. 

Найдем выр ажение R для Мн::::;;; Мр при максимально 
подогреве, что соответствует максима.льной- тяге двигателя 
МИ Fm И Fнр· 

двигателя 

возможном 
с заданны-

2 1 3  



Умножив и разделив правую часть уравнения (6.4 1 ) на  площадь 
входа в диффузор Fвх ·и и мея �в виду, что 'I'J='YJ o� V"t, получим следу
ющее выражение д.пя тяги : 

R = Qн (ai1Mн?CfiнFвx ['Yio� Vт - 1 ] . 
Ранее было показано, что : 

1 .  Коэффициент расхода идеального диффузора срн на режимах 
lvlн<Mp равен следующему выражению :  

( 2 \3 
q (Мр) Мр 1 + 0 , 2Мнl 

ер .. = -- = - • . (6 . 1 2) 
q (Мн) Мн ( 1 + 0 , 2М�)3 

2. Коэффициент восстановления давления <Jm-:кp в случае соответ
ствия подогрева пропускной способности критических сечений равен 
единице (отсутствуют потери на участке т - кр - 'YJ о =  1 ) .  

3 . При неизменных критических сечениях диффузора и сопла мак
симально возможное значе ние � v:r не за ЕМСИТ от Ми и поэтому дЛЯ ре
жима максимальной тяги можно принять � Vт =(�  Vт)р , где ( �  V1\ есть 
максимально возможное значение этого комrтлекса на МР. 

Таким образом, можно написать 

Rр= Qи (аиМи)2 q (Мр) Fвx: [(p llт)p - 1 ] . 
q (М н) 

Относительное изменение тяги ПВР Д по Nlп, очевидно, будет 

или (6 . 54) 

Соответствующие выражения д.11я максимального значения коэффи
циента тяги, очевидно, будут 

и 

cRp= 2cp� [(� Vт\ - 1 1 
- с 'f СR= __в_= _н . с Rp 'fp 

(6 . 55) 

Если подставить вместо сrн его значение через Мн [см.  (6. 1 2 ) ]  и по
ложить qJp = 1 , получим 

и 

с = 2  q (Мр) [(� Vl:) - 1 ] R q (Ми) Р 

q (Мр) CR =--- • 
q (Мн) 

(6 . 56) 

Полученные зависимости правильно отражают характер изменения R 
и cR по Мн реального ПВР Д. 

Установленную связь срн = ср (Мн) и условие �Y:r=const можно прини
мать и для количественной оценки относительного изменения тяги ре
ального двигателя в небольшом диапазоне чисел Мн. 

С увеличением диапазона М11 удовлетворитеJ1ьные количественные
результаты можно получить, учитывая влияние из1менения коэффици-
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ента восстановления полного давления диффузора по .Мн только на <рн
Как было р анее показано, в этом случае 

или 

q (Мр) ад <flи=----- • q (Ми) ад .р 

Таким образом, выражения для Rp и ёR принимают вид 

Rp = ( Мн y q (Mp) � ;  q (Мр) ад CR =-----
Мр q (Ми) ад .р q (Мн) ад .р 

R" =
М и ( 1 + о . 2м;)3 

ад 

Р Мр ( 1 + 0 , 2М�)3 ад .р 

(6 . 57) 

(6 .  58 )  

(6 . 59) 

В полученных уравнениях сразу видно, что тяга двигателя при 
уменьшении числа 1\\н сильно падает. Главной причиной этого является 
быстрое уменьшение р асхода воздуха в связи с уменьшением скорости 
и <рн- Зависимость ёR = f (Мн) определяется только изменением <рн по Мп. 

Ко второй причине, влияющей на  изменение R или cR по Мн, можно 
отнести условие � V.f= coпst. Действительно, для соблюдения этого 
условия по мере уменьшения Мн необходимо понижать A.Tcr· соответст
венно Тосг, так как снижается температура торможения Тон· 

Очевидно, снижать А.Тсг (и Тосг) с точки зрения жаропрочности кон
струкции или ограничения по !!.Т сг  не надо. Поэтому можно з аключить, 
что условие � Vт= const приводит к снижению !1Тсг против той величины, 
которая определяется либо жаропрочностью конструкции, либо тепло
творностью топлива (t!.Tcг<LlT max) . Такое неиополь,з.ование возможно
стей по подогреву из-за необходимости собтодения условия �V:t"= coпst 
также можно от�ести к причинам, приводящим к сильному падению тяги 
ПВР Д ·С нерегулируемыМ'и проходными сечениями при уменьшении чи с
л а Ми . 

Разберем второй случай :  Мн>Мр и Fп = Fвх· 
Как было ранее показано, при fн = const и Fm = const неизбежно 

должны возникнуть потери полного давления на участке н - т из-за не
соответствия Fm площади входящей струйки Fп. 

Наименьшие потери и наибольшая тяга будут, если комплекс �Vт 
сохранит свое значение неизменным и равным ( �V-t) p. Коэффициент 
полного давления на участке н - т определится из р анее полученного 
выражения 

q ( Ми) Ми ( 1 + О , 2М�)3 

ан-т = q (Мр) 
= 

Мр ( 1 + 0 ,2м;)З (6 .  60) 

Уменьшение полного давления отразится на выходном импульсе 
или, что то же самое, на вых9дной скорости, которая будет меньше. 
Коэффициент 1Ja уже не будет равен единице. 

Определим 1J .,  • Как известно, коэффициент 1J .,  представляет собой 
отношение действительной скорости истечения W а к идеальной ( Wa) ид· 

k . 

Имея в виду, что __ и = 1 + -- Ми , и считая коэффициент адиа-Ро ( k - 1 2)k-I 
Рн k 

баты k неизменным по тракту двигателя и р авным 1 ,4, получим 

{( 
2 ) ( 1 )0 ,286 

1 + 0 ,2Ми - -
а 'У'а = 2 0 ,2Мн (6 . 50 ' )  
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Для получения представления о возможных значениях 11 " , когда 11" 
яв.1яется функцией только Мн и Мр, определим 'У) а  для двух случаев : 
Мр = 3,0 и Мр = 4,0. 

М н 3 , 0 4 , 0 5 , 0 4 , 0  5 , 0  6 , 0  
а 1 , О 0 , 393 О, 1 7  1 , О  0 , 428 0 , 20 
'Yia 1 , о 0 , 95 0 , 93 1 , О  0 , 972 0 , 95 

Следует подчеркнуть сильное влияние на а отклонения Мн от Мр. 
Так, при Мн = 4,0 и Мр = З,О а = 0,4, т. е . потеряно 60 % по;rшого давления. 
Уменьшение выходного импульса при этом составляет всего 5 %  ('У) а =· 

= 0,95 ) (тяга двигателя может упасть более чем на  1 5 % ,  так как тяга 
ВР Д представляет собой то.пько часть величины выходного импульса) . 

Очевидно, сохранить условие � Vт= coпst с увеличением Мн можно 
лишь в случае, когда подогрев (ДТ сг или t в зависимости от того, по 
какому параметру накладывается ограничение - по дТсг или Тосг) мо
жет увеличиваться. Если же наибольший подогрев достигнут уже на 
Мр (дТсг mах или Тосг) , то режим � V т= coпst при Мн>М11 н е  может быть 
осуществлен. 

Предельное число М н �  , для которого может сохраняться условие 
� V t = coпst, определяется исходя из соотношений 

если огр аничено Тосг, и 

если ограничено дТсг· 

� '1 j" Tocr max 

V Тон 

С!.Тсг m a x  

Тон 

Выражая температуру торможения как Тон = Т н ( 1 + k ; 1 м�) , пос

ле элементарных преобразований получим 

и 
М2 _ _  2_ [ �2дТсг шах _ l ]  

н� -k - 1  Тн (Р 1т)� - �2 
' 

(6. 6 1 )  

(6. 62} 

Решение первого из полученных уравнений затрудняется тем, что � 
зависит от Мн. Решение второго уравнения не вызывает затруднения, 
так как � в нем не зависит от Мн, всецело определяясь значением 
дТсг mах· 

Таким образом , услоше (� V.f)p = const может соблюдаться в дна: 
пазоне �М = Мн� - Мр, если же Мн < Мн't , то � v� < (� Vт)р. Как уже
известно для нерегулируемого двигателя , если � v-r < (� V-t)�. то на 
участке т - кр появятся потери пол:-юго давления ,  определяемЫе вы
ражением (6. 16): 

(6 .  16). 

Значение �V:t" для каждого Мн определяется по известной величине 
Тос1· ИЛИ АТосг mах· 
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Очевидно, что выражения для коэффициента тяги и удельной тяги 
при Мн>Мр по форме будут аналогичны выражениям (6.52 ) - (6.53) . 

Потери полного давления здесь будут уже как на участке н - т, так и 
на участке т - кр, и поэтому значение СJн-кр определится выражением 

а = q (Мн) � Jfт н-кр 
q (Мр) (� у t' )р ( 6 . 63 ) 

На рис. 6.20 показавы типичные тяговые характеристики ПВР Д по 
Мп в виде зависимостей Cн = f (iV1н) и R �f (Mн) · Различие в характери
стиках (линии 1 и 2) , если считать, что ограничения по !!,.Т с г  и Тосг оди
наковы для двигателей ( 1 )  и (2) , объясняется разными значениями 
Мн-r { �  у-;) р для .[J:вигателя { 1 )  меньше, чем ( �Vt) p  для двигателя (2) . 

Характеристики ( 1 )  и (2) соответствуют: первая - Мн, >Мр и вто
рая - М11 ." < Мр . Для маршевых двигателей более типична характерн
етика ( 1 ) , так как двигатель 
с такой х ар актеристикой имеет 
.лучшую экономичность на основ- Ск R 
ном режиме ·  р аботы - крейсер-
ском. 

Хар актеристика (2) может 
быть у маршевого щзигателя, на -

. пример , в случае, когда двига
тель по каким-либо соображе
ниям спроектирован на большие 
тяги при Мн<Мр ( например, для 
целей с амор азгона летательного 
аппар ата с «малых» чисел Мн 
до крейсерской скорости с по
мощью СПВР Д) . 

' ' , М н. 
М кt2 М н=Мр М н t 1  ' 

На рис.  6. 2 1  И 6. 22 приве-
Рис. 6.20. Тяговые характеристики ПВРД 

дены данные, по которым можно при различных значениях Мн or 
судить о некоторых количествен-
ных соотношениях между хар ак-
теристиками двигателей (Л и (2) (Мнt 1 = 3,9; Мнt2 = 2,0) . Все данные 
отнесены к характеристикам двигателя ( 1) н а  Мр = 3,0. 

Как уже было сказано, замечания по зависимости сл = f (Мн) и R = 
= f (Мн) будем делать начиная от точки, определяющей крейсерский ре
жим работы двигателя Мн. :кр· Значение Мн. :кр обычно близко или р авно 
}v1p ; примем Мн. кр = Мр = З,О. 

Если Мн<Мр, то ел и R быстро уменьшаются вследствие уменьше
ния <рн и Мн. Так, для обоих наших примеров при 11Мн = 0,2 тяга падает 
примерно на 30 % (двигатель 1) и 23 % (двигатель 2) . З начительное· 
уменьшение располагаемой тяги является отличительной особенностью 
сверхзвукового ПВР Д. 

При Мн> Мр могут встретиться два вида характеристик (линии 1 и 
. 2 на рис. 6.2 1 и 6.22 ) . 

Первый тип характеристики получается тогда, когда в векотором 
. диапазоне Мн - Мр можно поддерживать значение � V-� = (� V-т\ за 
счет увеличения !!,.Т cr и соответственно Tocr· Коэффициент тяги в этом 
диапазоне чисел Мн (участок а - б на рис. 6.2 1 и 6.22 ) будет лишь не
сколько изменяться за счет влияния <Jдв . которре При .Мн>Мр будет бы
стро уменьшаться, что показано на рис. 6.22, б. 
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После достижения какого-либо ограничения по !:!.Тег или Tocr (точка 
6 на рис. 6.2 1 и 6.22 ) значение �Vт начнет уменьшаться * ,  11дв будет па
дать с увеличением Мн более сильно, сп и R начнут резко уменьшаться. 

Относительное малое значение сп = f (Мн) и увеличение тяги, при-
2 

мерно пропорциональное Ми при Мн> Мр и максимальном значении �Vт. являются типичными для тяговых характеристик ПВР Д первого 
рода (линия 1, участок а - б на рис. 6.2 1 и 6.22 ) . 

Когда � Vт < ( � Vт)Р и Мн> Мн. Р• что ·справедливо для характери
�тики (1) пр.и Мн>Мн .. и для характерИС11И'КИ (2) при Мн>Мр, то Сп бы
стро уменьш ается независимо от того, какую характеристику ( 1 )  или (2) 
мы имеем. Характер ·изменения сп и R !ПО .Мп 'в этом случае виден из рис .  
6 .20 и 6.2 1 .  Обращает внимание то ,  что законы изменения сп и R на этих 
участках практически одинаковые для обеих характеристик. 

Также интересно отметить, что з ависимость cп = f (.'vln) для двигате
ля (2) почти «симметрична» относительно «оси» Мн или, другими сло
вами, при Мн = Мр ± д.Мн мы получим одинаковые значения Cr{· Это пра
вило довольно точно соблюдается при относительно больших значениях 
1\\р (см. рис.  6.2 1 ,  а, линия 2) . 

На  рис. 6.22 изображено изменение удельного расхода топлива и 
.адв по Мн. Линия 2 соответствует случаю Tocr = const (так как Мнt2 = 
= 2,0) и в отличие от соответствующей характеристики идеально регу
лируемого двигателя на больших значениях Jvlн растет вследствие уве
личения влияния адв при уменьшении относительного подогрева .  Срав
нивая два рассматриваемых случая, можно сказ ать, что, как и надо 
было ожидать, экономичность двигателя ( 1 ) лучше, чем двигателя (2) 
при всех зна•чениях Мн. На уча·стке Мн<Мр двигатель (2) имеет боль
шую температуру Tocr и меньшее значение О'н-кр, так как в этом двига
теле Мн = 2,0, а следовательно, на участке 2,0 <Мн<Мр 

� v:r 
( 

/" ') < 1 ,0 .  � -у rt' р 

Основное влияние на  удельный расход на режимах Rmax оказывают 
обычно потери с выходной скоростью, что и меет место и в нашем слу
чае. Для двигателя (2) , у которого при Mн <i'vlp потери с выходной ско
р остью больше из -за  более высокого значения Tocr. Суд больше. 

В диапазоне Мр <Мн<.Мн.. температура в двигателе ( 1 )  прибли
жается к температуре двигателя (2) , сравниваясь в точке б. 

Соответственно ведут себя и линии Суд. которые сближаются. Раз · 
ница в Суд, начиная с точки б, объясняется только разницей в адв. кото
рое для двигателя ( 1 ) имеет большее значение во всем диапазоне чи
сел Мн. 

Возможность реализации тяговой характеристики того или иного 
типа должна, очевидно, определяться раЗJlИЧными значениями отноше-

Ркр , ;-:  ния -.- , определяющего веJ1ичину ( � v t) р :  
Рвх 

Ркр = (� Vт)Р ___!!!.__ q (Мн) t6 . 64) 
Рвх ан-кр Q (Мкр) 

к . �  ак видно , при максимальном значении ан-кр - должно быть тем 
Рвх 

больше , чем выше (� Vт) Р .  Так как величина (сrи-кр) ·"ах при данном чис
ле Мн относительно слабо за висит от значения ( � Vт}Р и определяется 

* Здесь не р ассматривается возможность поддержания МШ1Сималыюго значения 
� ут за счет � при уменьшении То е г·  
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в основном потерями во входном устройстве , можно сделать вывод : 
Fкр чем больше - , тем выше и ( � Vт)Р, а следовательно ,  такой д вига Fвх 

тель имеет и большее значение с R max ·  
На рис .  6.23, а показан возможный характер дроссельных характе-

пврд 
Суд - j (-CR ) ГДе ристик в относительных координатах 

Суд max
- CR max ' Су11. max - У деЛЬНЫЙ раСХОд на реЖИМе С R max • 

Как видно, экономичность двигателя по дроссельной характеристи
ке может вначале уменьшаться (в) , почти не изменяться (б)  и увели-

С уд 
С уд m a x  

\ а 1 
, l _ - - - - - -"..;>-1 --...'--=-� 0  
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Рис. 6.23. Протекание дроссельных характеристик ПВР Д 

-r-

1, 3 Суд 
ry;, 

чиваться (а) . По мере дальнейшего уменьшения Сн для всех типов ха
рактеристик, за  исключением идеально регулируемого двигателя е 
О'н-кр = 1 ,0, типично уменьшение !н - ухудшение экономичности. 

Н аиболее типичным для маршевых ПВР Д является характеристи
ка а с некоторым вначале увеличением удельного импульса по мере 
уменьшения сн. 

Тип или характер дроссельной кривой всецело определяется соот
ношением между комп.11ексом �Jiт и потерями полного давления 
О'дв (?Ja ) .  Простой анализ показывает, что хар актеристика а реализует-
ся в том случае, когда комплекс ( �V�с п и ч а имеют относительно 

rt m a x  
большие значения. Тогда в начале дросселирования значи гельно умень
шаются потери с выходной скоростью, в то время как потери цикла при 
уменьшении относительного подогрева (эффективный КПД) увеличива
ются в меньшей мере. С увеличением степени дросселирования подо
грев 't' значительно уменьшается, что приводит к преимущественному 
влиянию на экономичность двигателя значительно возросших потерь 
цикла,  и J н после довольно большого участка слабого изменения начи
нает быстро уменьшаться . Если потери  цикла ПВР Д не зависят от по
догрева (О'дв = 1 ,0 и Т]е= ч 1 ) , то экономичность двигателя с увеличением 
степени дросселирования все время улучшается из ·за уменьшения по
терь с выходной скоростью (см. пунктирную "1инию на .рис. 6.23, а) . 

Характеристики б и в, как теперь ясно, являются частным случаем 
характеристики а и типичным для двигателей с относительным меньшим 
значением комплекса 1} а� �Г(. 
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На рис. 6.23, б в качестве примера приведсны дроссе-1ьные характе
ристики ПВРД, тяговые характеристики которых были даны на рис. 6.2 1 .  
Дроссельные характеристики обоих двигателей имеюr довольно значи
тельную область, в которой Суд и, следовательно, J R меняется очень мало. 
Так, для двигателя { 1 )  значения Суд, не отличающиеся от (суд) с бo-.Rmax 

с 
лее чем на 1 ,5 % , лежат в диапазоне 0,3< R < О,7 и , соответс-( С .R)max 

с 
венно, для двигателя (2) - 0,4< R < 0,8 . Как и следовало ожи-( С .R)max 
дать, при равных тягах экономичность двигателя (2) хуже, чем двига
теля { 1 ) , что всецело объясняется меньшим значением О'дв на дроссель
ных режимах. 

Маршевый двигатель, предназначенный для полета на заданном 
числе Мн и высоте Н, должен обладать максимально возможной эконо
мичностью. В отличие от идеального С П В Р  Д реальный двигатель име
ет потери полного давления по тракту и потому режим ы работы идеаль
ного и реального СПВ РД, соответствующие J Rmax • не совпадают. По
смотрим, как влияют потери р0 на оптимальную величину коэффициен
та избытка воздуха а в реальном СПВР Д. При использовании конкрет
ного топлива, имеющего определенные величины Н и и Lo, величина а 
вполне о�ределяет относите.Тiьный расход топлива (gт = -1- ; � = 1 + 

aL0 
+-1-) и оказывается удобной в практических расчетах характеристик 

aL0 1 двигателя. Воспользовавшись формулой (6 . 26 ) и имея в виду ,  что а =-- • 
gтLo 

можно при известных Н и и Т rлr определить относите-1ьный подогрев в 
двигателе 't' в зависимости от а. Подставив найденную величину 't' в фор
мулу (6.52 ) , определим для ряда значений произведения Ча 'У!р (rJ = 

= 1'J cr rJp = 1 ,0 ; 0,95; 0,9) типичных для СПВРД, с1 (с1 = .-!JL ) , а по фор-"Гл./вх 
муле (6.53) - J R· 

Н а  рис. 6.24 показава зависимость JR = f (a)  для ряда значений Мв 
и 11 при работе СПВР Д на ряде условных топливных композиций, отли
чающихся Н и и Lo. Отметим ряд важных особенностей протекания эко
номических характеристик реального СПВ Р Д, следующих из рассмот
рения кривых рис. 6.24. 

1 .  Максимум экономичности СПВР Д при 'YJ = ча flp т= 1 ,О соответст
вует конечной величине а. 

2. При увеличении потерь полного давления в двигателе (умень
шение 'I'J) оптимальная величина а уменьшается. Так, например, для 
стандарmого топлива (Ни = 1 0 000 ккал/кг ; L0= 1 5) при Мн = 3,0 и ч =  
= 0,95 aopt = 5,0;  при ч = 0,9 аорt = З,О. 

3 .  При уменьшени
-
и Ни топлива и сохранении неизменных L0 опти

мальные значения а уменьшаются при прочих р авных условиях. Напри
мер, при применении топлива с Ни = 4000 ккалjкг и L0 = 15 на Мн = 3,0 
при ч = О,95 aopt =2 ,0 ; при '11 = 0,9 aopt = 1 ,0 .  Связано это с уменьшением 
тепловыделения, а из общей теории В Р Д известно, что увеличение по
терь восстановления давления в двигателе должно компенсироваться 
повышенным тепловыделением в нем. 

4.  Оптимальное значение а воЗрастает при использовании топлив с 
большим значением теплотворной способности на 1 кг смеси (Н и см =  

= 1 : �J (сравнивая рис. 6.24, б и 6.24, в ) . 
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5. При увеличении полетного числа Мн оптима,Тiьное значение а 
уменьшается . Например, при рдботе на  топливе типа керосина на Мн = 
= 5,0 при 11 = 0,95 aopt ::::: 2 ,0 ;  при 11 = 0,9 a0pt ::::: 1 ,2 . 

Следует заметить, что в реальных СПВР Д при высоких сверхзвуко
вых числах Мн полета (Ми> 1 0 -;- 1 5) при работе на  топливах типа керо
сина или водорода оптимальные величины а становятся меньше едини-
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Рис. 6.24. Экономические характеристики СПВР Д при н аличии потерь полного 

давления в газовом тр акте : 

а - М н = 3 , 0; горючее Н и = 10 000 н:н:ал/н:г; L0 = 1 5; б - М н = 3 , 0; горючее Н и = 4000 н:н:ал/н:г 

Lo = 4; в - 11\н = 3 , 0; горючее Н и = 4000 н:н:ал,н:г; L0 = 15; г - М� = 5 ,0; горючее Н и = 
= 10 000 н:н:алfн:г; L0 = 15 

цы ( aopt < l .O) . При выборе параметров маршевого СПВРД режим его 
р аботы должен, по крайней мере, соответствовать a :::;;:; aopt· При a> aopt 
его р азмеры (площадь камеры сгорания) и, следовательно, вес и сопро
тивление будут при заданной величине абсолютной тяги R завышенны
ми, а экономичность заниженная. На практике режим a = aopt в области 
)':\Iеренных маршевых чисел Ми полета (Ми = 2,0-т-4,0) соответствует 
переразмеренному и утяжеленному двигателю. Поэтому выбираются ре
жимы a < aopt· Обычно путем предварительных проработок назначается 
векоторая величина Снэ, которую необходимо обеспечить при максималь-
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ной экономичности . В арьируя соотношением между расходом воздуха 
[величиной fвх и подогревом �VТ. связанными соотношением (6 .64) ], 
определяют режим СПВРД (а) и его проходвые сечения (fвх ; /кр) ,  обес
печивающие- максимум экономичности при з аданной величине Снэ- Каж
дое значение Снэ имеет свое оптимальное сочетание а и fвх· Поскольку, 
как показано выше (см. рис. 6.23) , максимум зависимости lн или Суд = 
=f ( сн) весьма  пологий, эта задача ре!Пается относительно просто. Не
которые общие соображения о выборе параметров СПВР Д в зависимо
сти от исходных данных и ограничений приводятся в сл�дующем пара
графе.  

2 .  ХАРАКТЕ Р И СТ И К И РАЗ ГО Н Н ЫХ С П В РД 

Разгонные двигатели предназначены для работы в широком диа
пазоне изменения скорости и высоты полета .  

Если рассматривать СПВР Д, то изменение скорости или Ми поле
та от минимального целесообразного значения (Ми rnin) до максималь
ного Мн mах) будет составлять 
LlMи = Мн max - Mн rntn = 2-;-3 пр и 
Mн mtn = l ,S-;-2,0 И Мн mах = 475.  

Снижение указанного ниж
него предел а Мн обычно нецеле
сообр азно из-за  плохих тяговых 
хар актеристик СПВР Д на малых 
числ ах Мн. Двигатель, р азвиваю
щий требуемую для полета лета
тельного аппар ата тягу, будет 
иметь неопр авданно большие 

� � - 3 н \  � �  а 

Рис. 6.25. Принципиальная схема СПВР Д 
максимальпой Jюбовой тяги на Мн = 

= .!V1н mln (f"в x = Fx = Fcr =Fкp) 

р азмеры и вес, а также ухудшенную экономичность во всем р абочем 
ди апазоне L\Мн. 

Превышение верхнего предела Ми свыше .М.н � 5,0 затруднительно 
по причине ухудшения тяговых характер.истик (рис. 6.26 и 6.27) двига-
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N • т  Fa/Fкp /, 0  
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Fa/Fкp-ffB ограни че1tо 
Ра·Рн 

Рис. 6.26. Тяговые характеристики разгонных СПВРД (P"p = l ,O; аТс г = 2000" К; Тн =  
= 2 1 6,5° К; fl =  1 ,06) 

теля,  из-за трудностей, связанных с необходимостью применять регу
лируемые сопла и диффузоры (с  целью улучшения тяговых характери
стик) , а 

.
также защиты конструкции двигателя и летательного аппарата 

от воздеиствия высоких тепловых потоков. 
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Обычным требованием к разгонному СПВР Д является требование 
возможно большой лобовой тяги ( С  н max) на iv1н m!n, которое диктуется 
желанием иметь двигатель с приемлемыми р азмерами и весом. Сниже
ние экономичности при этом имеет второстепенное значение, хотя и 
должно учитываться при окончательном выборе параметров и схемы 

двигателя .  

tp Р ассмотрим хар актеристики р азлич-
А""'--'----- ав т, г,J,t; ных схем р азгонных двигателей, в том 

числе и двигателя с м аксимальной лобо
вой тягой (Сн mах)  н а  режиме Mн mln· 

Поскольку подход к определению 
г--.,.:���---= } ав 1,2, 3, � необходимых для р асчета хар актеристик 

исходных данных у такого двигателя не
tколько своеобразен, коротко остано
вимся н а  этом вопросе. Схем а такого 
СПВ Р Д имеет вид, изобр аженный н а  
.рис.  6. 25.  

М н тщ М нр 

Рис. 6.27. Характер измене

ния параметров р а бочего 
процесса в р азгонах СПВР Д 

Если исходить из требов ания получе
ния Сн mах на Mн = Mн mln , то это зн ачение 
Мн и должн·о быть «р а·счетным» в rом 
смысле, что все исходные данные, необ
ходимые для расчета хар актеристик дви-
гателя, должны определяться на мини
мальном значении Мн. 

Одной из исходных величин, которую должен определить конструк-
тор двигателя, является «подогрев», определяемый комплексом � v:r 
(или теплосодержание продуктов сгор ания nри расчете по i=s диаграм 
мам) . 

Если исходить из требования получения максимальной лобовой тя
ги на М н min, то t и соответственно � V-i" должны иметь максимально 
возможное значение, т. е .  � v:r = (� Vт )max• что в зависимости от ха
рактера ограничения соответствует либо Тосг = ( ToCJ•) max. либо 1.1Тсг =  
= (1.1Тсг) mах * .  

Желание иметь максимально возможные тяги п р и  разгоне в обл а
сти Mн> Mн mln делает целесообразным выбор максимальной площади 
входа в диффузор,  т. е. Fвх = Fн. c = F�;p (см. рис. 6.25) , что, очевидно, 
обеспечивает наибольший расход воздуха при миделе двигателя, опре
деляемом размерами камеры сгорания. 

К исходным параметрам относятся также заданные условия на вы
ходе - в нашем с.11учае Мнр = Мсг = 1 ,0 . 

Учитывая сказанное, в качестве исходных данных на .Мн mln имеем:  

1 .  � Vт =(� y-t) ".ax ·  2 .  F�x = Fx = Fcг = Fк� ·  3 .  Мк� = Мсг = l ,О. 
Для расчета характеристик, очевидно, надо еще знать характери

-стики диффузора, которые при такой системе исходных данных можно 
получить из следующих соображений. Зная комплекс подогрева и Мнр. 

по указанным выше связям между Мх� Vt, Мсг и Мх - Мх• определя
ются числом Мд после диффузор а и потери полного давления в камер� 
сгорания с учетом тепловых и гидравлических потерь ( <1гидр и <1� ) • За
тем, используя уравнение расхода через сечения н и х ,  из соотношения 

РонМн Fн РохМх 
11+1 z;-= 11 + 1  ( k - 1 2)2 (11-1 ) х ( k - 1 2)2 (11-1)  

1 + -2- М и 1 + -2- Мх 

* Случай, когда комплекс 13 fT увеличивается за счет 13 (при а < ! )  или при под
всще допо.1ннте.1Ьной, химически п ассивней массы, эдесь не рассматривается. 
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будем иметь 
1+k 

, - k .:_ 1 2 )2 {k-1 } 

м ( 1 + -2- Mн mln 'f'д х � =
Ми mln 1 + k � 1 М; . 

По известному те1ерь отношению '.!(д/ад подбираем диффузор , по
лагая при ЭТОМ Cfд = VaCfд max •  
где v .. < 1 ,О :- некоторый коэффициент запаса.  

Выбор значения v ..  зависит от данного конкретного случая * , но 
всегда v .. небудет существенно отличаться от единицы. 

Полученному значению (q>д/сrд) могут соот:Е!етствовать несколько 
диффузоров с различными характеристиками ([!д. СJд, Схд. iVl.p. Для вы
бора оптимального варианта, как пр авило, требуется проведение не
скольких расчетов, количество которых находится в прямой связи с име
ющимся опытом проектирования. ПoCJlC выбора диффузора исходных 
данных достаточно для расчета характеристик. 

В качестве пример а на рис. 6.26 приведены тяговые характеристи
ки р азличных двигателей, имеющих кризис в конце цилиндрической ка
меры сгорания . 

Приведеиные характеристики имеют качественный характер ( не 
учитывалось изменение k и R, CJд max на режиме N1н = l'-1н min принималось 
равным единице) , и цель их - познакомить читателя с характером их 
протекания, не зависящим от сдел анных упрощений. 

На рис. 6.26 можно проследить влияние на  ся скорости полета, влия
ние р асширяющейся части сопл а (линии 2 и 4) , а также регулирования 
критического сечения сопла (линия 3) . 

Увеличение с я в диапазоне от Мн mln до Мн. р связано с увеличени
ем (/Jд· 

Бросается в глаза резкое падение са в области 1'vlн>Mp для наибо
лее реальных схем (1 ,  2 и 3) двигателей. Так, превышение Ми над Мр на 
ве.тrичину 0,270,5 уже снижает с я  до начального уровня ( при Мн = 
= Мн. р) . 

Такое поведение характеристик определяется уменьшением комп
лекса �у;; при сохранении !!Tcr на максимальном уровне [�V:f= 
= ( �VТ> max независимо от Мн], что для двигателей с нерегулируемым 
критическим сечением соответствует уменьшению СJдв. которое начиная с 
Mн mtn становится меньше :максимально возможного. �·величиваются так
же потери на недор асширение в сопле. 

Для иллюстрации изменения параметров рабочеtо процесса двига
теля, определяющих его характеристики, на рис. 6.27 показано измене-
ние по Мн величин адв • 11 Тег • � Vт , С!(. 

Из рис. 6.26 видно существенное влияние на с я  особенно при боль
ших значениях Мн, расширяющейся части соп-1 а  (линия 2) , а также ре
гулируемого кр·итическото сечения с01пла (линия 3) . Весьма эффектив
�ым средством улуч:шения тяговых характеристик разгонного - СПВР Д 
особенно при большом р абочем диапазоне по 11Мн могут оказаться при
менение регулируемого Fв.р при Fa = const и- налиЧие Пекоторой расши· 
ряющейся части сопла.  На это и стоит обратить внимание при поисках 
оптимального варианта двигателя .  Следует также отметить, что тот и 
другой случай может рассматриваться как практически реализуемый, 
�1его нельзя сказать о двигателе с Fa = var, характеристики которого изо-

* Например, если на Ми m l n  допускается работа с выбитой ударной во,�Jной, то 
v., может быть принята равной единице. 
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бражаются линией 4 на рис. 6.26, иллюстрируя предельное значение св 
для двигателей с кризисом в конце камеры. 

Отличие в характеристиках двигателей 1, 2 и 4 объясняется р азлич
ными потерями на недорасширение, которые весьма значительны у дви
гателя 1 - двигателя максимальной лобовой тяги на  Mн = Mн mln· 

В заключение следует отметить, чт.9 для двигателей 2 и 4, у кото
рых Fa> Fвx = Fкp, коэффициент св при вычислении его по максималь
ному миделю, определяемому площадью F а, должен быть соответствен
но понижен. Так, для двигателя 2 св снижается в 1 ,5 раза ,  поскольку 
Fa/Fк. с = 1 ,5. Абсолютная же величина тяги двигателя 2 будет больше 
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Рис. 6.28. Тяговые характ.еристики разгонных СПВРД. Ркр < Fв х ;  ATc r = 2000o К:  
Т u = 2 1 6,5° К ;  р =  1 ,06: 

1 - с  рис. 6. 26 (для сравнения) 

тяги двигателя 1 пропорционально отношению соответствующих Св. Так, 
например, отношение тяги R2 двигателя 2 к тяге R.1 двигателя 1 на Мн= 
= Мн mш = 2,0 и Мн = Мн. р = З,О будут р авны соответственно:  

R2 = CR2 = 1 ,55 :::::::: 1 ,07 и R2 = CR2 =2 ,0 :::::::: 1 , 1 8 .  
R I  CRl 1 ,45 RI  CRl 1 ,1 

На Мн = 4  это отношение достигает примерно 1 ,26. 
На рис. 6.28 приведены тяговые характеристики разгонных двигате

лей, отличающихся наличием Fкр<Fвх при сохранении условий 
� v:r = (� Vт)max и Mн m�n = 2,0.  Здесь тем же методом, как и в первом 
случае, можно определить потребное отношение (q>д/ад) . если задано от
ношение Fкp/F сг· Действительно, применяя уравнение р асхода для сече
ний к,р и сг, имеем [см .  формулу (3 .35) ] :  

Fкр q (Лcr) =- !Jo0C1'-Kp> Fсг 
откуда определяется i\\cr· Зная комплекс подогрева ( �Vт) шах по Mcr. 
найдем Мх• , затем Мх и затем значение ( <рд/ад шах) , которое будет иметь 
меньшую величину, чем для двигателя с кризисом в Iюнце камеры сго
рания. 
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Поскольку <1д max на  малых числах Мн для р азличных диффузоров 
отличаются мало, то уменьшение комплекса rрд/<1д mах будет происходить, 
главным образом, за счет fРд· Такие диффузоры имеют, как правило, бо
лее высокие значения <1д mах при Mн>1Y1н mln и, конечно, больше Схд на 
iv1н<Mp. 

Для удобства сравнения с данными рис. 6.26 расчетное число Мн 
принято равным трем (<'viн. р = З,О ) .  

Основным результатом следует считать, то, что СПВР Д с некото
рым поджатнем критического сечения сопл а как в нерегулируемом,  так 
и регулируемом вариантах имеют на Mн> Л'lн min лучшие тяговые и эко
номические характеристики (в нашем случае -- одинаковые значения 
�у;, повышение э кономичности прямо пропорционаJiьно относительно
му изменению cR) .  

Так, ДJIЯ всех двигателей с fнр < fвх при данных р асчетных пара
метрах преимущества СПВРД с FF.p<fвx на  Mн=Mн mln начинает реа
лизоваться с Мн::::::: 2 ,7 . 

ДJiя нерегуJiируемых двигатеJiей при Мн = З,О и Мн = 5  отношения 
Сп составJiяют соответственно :  

В случае двигателей с Fнp = var (Jiиния 4 ,  рис. 6.28 и Jiиния 3, 
рис. 6.26) отношения ел на тех же значениях Мн р авны : 

Из полученных результатов можно сделать вывод о том, что в тех 
случаях когда можно пойти на некоторое уменьшение лобовой тяги (cR) 
по ср авнению с м аксимаJiьно возможной на Mн = Mн min, то стоит р ассмат
ривать возможность использования двигателя с fнр<fвх (на  Mн =Mн min ) 
как в нерегуJiируемом, так и ,регулируемом ва,риа1нтах. Может оказать
ся, что тяговые характеристики такого двигатеJiя обеспечат Jiучшие 
«разгонные» данные Jiетательноr:о аппарата в рабочем диапазоне дМн. 
Лучшие тяговые характеристики на больших Мн способствуют увеличе
нию скорости полета, что всегда поJiезно. 

Естественно, что выбор оптимаJiьного сечения F кр и решение вопро
са о цеJiесообразности применения двигатеJiя с fнp = Yar достигаются 
только путем рассмотрения динамических характеристик летательного 
аппарата на режиме р азгона с р азными вариантами двигателя.  

На ри·с. 6.  29 приведсны экономические характ·еристики двух ти
пов двигателей (двигатели :  1 ,  3, рис. 6 .26 и 2, 4, рис. 6.28) . 

Данные рис. 6.29 дают возможность с достаточной точностью пред
ставить соотношения между экономичностями р азличных СПВР Д. 

Как видно, двигатель с нерегулирусмым fнр (Fнр <  1 ,0 )  имеет зна
чительное преимущества перед нерегулируемым двигателем максималь
ной лобовой тяги, так же как и двигатели с F11p = Yar. 

Следует отметить, что если двигатель рассматривается не только 
как разгонный, а как разгонно-маршевый с относительно большой про
тяженностью полета с постоянной ( маршевой) скоростью, то экономич
ность двигателя начинает играть б0J1ьшую poJiь.  Практически это при
водит к целесообразности применения на  «р азгонно-маршевом» лета
тельном аппарате СПВР Д с FF.p< Fвx во всем диапазоне Мн. Это, как 
правило, выгодно, даже если придется несколько увеличить Мн min, с це
лью повышения тяги, необходимой для р азгона летательного аппа
рата.  
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' Коротко остан-овимся на влиянИи Ми. р на тяговые характеристики 
СПВРД. Как показывают расчеты, с увеличением Ми. Р т:Яrовые харак
теристики ухудшаются на малых Ми и у�1учшаются при больших скоро
стях полета. На рис. 6:30 показав качественный характер влияния 
Ми. р на Св. 

5000 Ht-----t-----t----+--__.::o""-':----1 
� 

F кр= F а= canst 

2 5 

Рис. 6. 29. Изменение удельного импульса (/ n) р азгонных 
СПВР Д по .t\lн 

Уl\fеньшение св на малых Ми с увеличением .�vlн. р объясняется мини
мальными значениями rрд, а повышение св на больших значениях Ми. р 
связаnо с большим «зажатием» критического сечения сопла (Fнp2<Fкpl )  
и соответствующим увеличением О'дв· Такое положение заставляет при 
проектировании двигателя производить выбор диффузора и по этому па
раметру (см. гл: IV) . 

СR г-г----,----.-----.----,-, 

о М ир=J,О  
2 5 

Рис. 6.30. Влияние на коэффициент тяги Cn р асчет
ного числа М диффузор а 

Рассмотрим возможность увеличения мвделевой тяги ПВРД с fнр = 
= 1 ,0 в области малых чисел Мн. В начале разгона все основные сечения 
газо-воЗдушного тракта ПВР Д, как правило, согласованы, так как это 
«расчетные» полетные числа Мн. Поэтому повышение тяrи двигателя по 
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сравнению, например, с er·o тягой на обычных топливах 1·ипа керосина 
возможно, если применять топЛива, дающие большой подогрев: Повы• 
шение подогрева возможно как за счет повышения темпер.атуры с.го�. 
рания, так и просто при увеличении относительной доли топлива. В по
следнем случае используются топлива с более низким  значением Lo. Это 
могут быть жидкие или твердые топлива, содержащие в своем составе 
несвязанный кислород или иной окислитель.  Коэффициент тяги ПВР д 
определяется выражением (6.42 ) и , следовательно, зависит при задан
ном Ми от величины расхода воздуха через двигатель (он определяется 
площадью входящей струи fн) и относительного подогрева �y=t". 

Между величинами fн и �V:t' существует связь, определяемая соот
ношением (6 .64) при fнр =  1 ,0 :  

О'дО'к , сq ( 1 ) 
� Jfт q (Ли) • 

Если при изменении подогрева в двигателе при Mн = const сохра
нять постоянным ад ( ад = ад max) , то f � ,__, :к� . Коэффициент потерь пол-

� r 't' 
нога давления в камере сгорания ан. с также зависит при Mcr = const 
только от �у;. Поэтому между величинами fl{ и �V:t" имеется однознач
ная связь. Подставляя ее в выражение для р асчета Св, можно найти 
зависимость коэффициента тяги ПВР Д от относительного подогрева .  На 
рис . 6.3 1  приводятся результаты такого расчета для СПВРД с fнp =fa =  
= 1 ,О и зависимостью О' д = f (Мн) , соответствующей торможению потока 
в двухскачкавам диффузоре (кривая 2, рис. 4. 1 4 ) . 

Анализ графиков рис. 6.3 1 ,  а показывает, что в области Мн<2,0 
форсирование ПВР Д по тяге за счет увеличения подогрева при сохране
нии Gд = const не приводит к значительному росту тяги . Можно найти 
величину «предельного» значения св ПВ РД с fнp =fa = const = 1 ,0 при ус-
ловии � v� �оо : 

1 . k + 1 О'д 2 lПI CR = -- --- - -- .  
� у; ..,. 00  · kЛи q (Ли) kM; 

Следует заметить, что эффект «форсажа» при малых числах Мн в 
действительности будет еrце меньше, если учесть, что при уменьшении <рв 
диффузора возрастает его волновое сопротивление. Так, например, если 
форсировать ПВР Д ·с геометрическими размерами, соответствующими 
fвx =fнp =fa = 1 ,0 и учитывать при уменьшении qJн рост волнового сопро
тивления в диффузоре с уг.1ом днн = 25", то hолучатся данные, приведеи
ные на рис. 6.3 1 ,  б. Таким образом, эффективные значения коэффициен
та тяги ПВРД мало увеличиваются при переходе на р аботу с топливами, 
имеющими более низкие величины L0 по сравнению с керосином.  

Р ассмотрим теперь, как будет меняться удельный импульс ПВР Д 
при форсаже. Отвлека ясь от сорта конкретного топлива, зададимся дву
мя температурами в камере сгорания ПВР Д: Tocr = 2500 и 3000° К. Ис
пользуя соотношения ( 6.26) и (6.36 ) , можно найти величину относитель
ного р асхода топлива и удельный импульс J R· Результаты расчетов при-
водятся на рис. 6.3 1 ,  в и г) . С ростом �Viэкономичность СПВРД умень
шается, быстро достигая величин J в, характерных для ЖР Д. 

Как видно из рис. 6.3 1 , г, даже при относительно высокой температу
ре сгорания Тосг = 3000° К увеличение cR на 25 % при Мн = 1 ,5 по сравне
нию с Св ПВР Д, работающего на топливе типа керосина, приводит к ца
дению удельного импульса до J R = 2500 н · секi кг. Отсюда следует, что 
при малых числах Ми полета форсирование СПВР Д по тяге малоэф
фективно. Форсирование СПВР Д в этой области полета даст желаемый 
эффект, если использовать растущую при форсаже массу топлива для 
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повышения давления воздуха перед камерой сгорания в струйном ком
прессоре (эжекторе) . Схема такого двигателя (РПД) рассматривается 
нами в гл . VI I .  

1,4 

� � 
< �  

1,0 � 
__\ 

0,6 

�5 ��--- +---+---r--+---4 0, 2 
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Рис. 6.3 1 .  Влияние подо! рева  на тяговые и экономиче..:кие характеристики р аз-
гонных СПВР Д в областях малых сверхзвуковых чисед Ми полета : 

а-тяговые характеристики СПВРД без учета волнового сопротивления диффузора; /-керо
син Н и. = 10 300 ккал/кг; Lo= 14,8; 2-жидкое топливо Н =4400 ккал{кг; Lo=4,3; 3--'fвердое топ
пиво Hu.=3900 ккал.lкг; Lo=2,3; 4-твердое топливо JPN; б-тяговые характеристики СПВРД 

с учетом волнового сопротивления; в-экономические характеристики СПВР Д при Т Ocr = 
=2500" К; г-экономические характеристики СПВРД при Tocr =3000" К 

3. П Р И Н Ц И П Ы ФО РСИ РОВАН ИЯ С П В РД П О  ТЯ Г Е  

I(ак было показано выше, характер изменения тяговых характери
стик р азгонных СПВР Д при нерегулируемом критическом сечении соп
ла во многом определяется р аботой двигателя на режиме О"дв <  (<1дв) mах· 

Это происходит вследствие того, что комплекс ·�v:r с увеличением 
скорости полета падает по сравнению с ( �V:t") p. соответствующим рабо
те двигателя на О"дв = (О"дв) mах· 
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Расчетное значение комплекса легко определяется из уравнения не
разрывности течения через сечения н и кр: 

� Vt
� Ми Х � k и+ l 
�и-кр ( kи - 1 )2 (kн-1) 

1 + -2- Ми 
k кp + l  

Х _k_и _кр --=.кр__ Fвх = l .  V R ( k + 1 )2 (kкр-1 ) 
kкр Rн 2 Fкр 

(6 . 65)  

Очевидно, зная условия полета (Мв и Н) , характеристики диффу
зора  (<1д mах и <рд по Мн) , можно для каждого заданного значения комп
лекса �у:( найти соответствующее з н ачение О'н-:кр· 

Ясно, что условие " существова ния " рассматриваемого режима ра
боты выразится неравенствоw ан-кр < ( ан-кр )mах· Значение комплекса 
� Vт, при котором достигаются ми нимальные потери , соответствует 
максимальному з �ачению ан-кр и будет равно (�  Vт)Р. _ 

Как показывает анализ, для р азгонных СПВРД комплекс ( �V 't') p 
по Мв в указанных выше пределах изменения Мн является, как пр ави
ло, относительно слабо изменяющейся величиной. Связано это со сле
дующим обстоятельством.  Для конкретного топлива в диапазоне изме
нения Мн = 2+4 при нерегулируемых диффузоре и сопле произведение 
последних трех множителей в выражении (6 .65) изменяется относитель
но мало, так же как и О'н. с ·  Поэтому с высокой степенью приближения 
можно написать 

r.! ., ; - �д Мн ,.....__ on t 1:' r т -
k+t ,.....__ с s . ад ( k - 1 )2 (k- 1 ) 

1 + -2 - Мн 
Исследование изменения комплекса �д Мн 

а-- k+l д mах ( k - 1 )2 (k-1 ) 
1 + -- м 2 н 

показывает (см.  гл. IV) , что для большинства входных устройств его 
величина меняется с ростом Мв относительно слабо (в диапазоне изме
нения Мв от М11 = 2  до Мн = 4+5 - не более ± 1 0- 1 5 %  на больших Мн, 
а в диапазоне Мп, соответствующих tрд < 1 ,0 ,  этот комплекс часто прак
тически сохраняется постоянным) . Поэтому приближенно можно счи-
тать, что значение ( �V:t") P  остается постоянным .  

Для того чтобы не  быть связанными р ассмотрением конкретного 
диффузора , примем с вполне достаточной для наших целей точностью 
(� Vt)p =const , откуда, между прочим, следует ранее приводимое (из 
других соображений)

. 
соотношение 

(6 . 16 ) 

Из соотношения (6. 1 6) видно , что для нерегулируемого р азгонного 
двигателя вследствие уменьшения �V:t" величина сrд становится меньше, 
чем м аксимально возможное значение, определяемое характеристиками 
диффузора .  

а Если вычислить, как изменяется отношение __ д - по Мв, считая О'дmах 
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T<J. получ1им кривую 1, приведеиную на рис. 6. 3!2 (условия расчета : 

при дТсг = 2000° К., � = 1 ,06 и Тн = 2 1 6,5° К., что примерно соответствует 
работе двигателя на обычном углеводородном топливе типа керосина 
при а= 1 Мн mш = 2 ,0 ) и кривую 2 - Mн mm = 1 ,5. Характер (падающий) 
изменения � типичен д.1я СПВР Д с любым типом диффузора .  

С!дmах 
Таким образом, если рассматривается не регулируемый СПВР Д, 

у которого для данного топлива реализуется условие ( �V:t) max= ( �V.f) p 
на Mн m!n, тогда при Mн>Mн min можно увеличить тягу (сн) , если увели-
чить комплекс �y:r, сделав его большим, чем ( �V:t') max [по_д ( �V -r) max 
для данного топлива условно принимается его значение при а = 1 ,0]. 
Если при этом �V�= ( � V-t) p, то получим максимально возможную тягу 

0 для данного нерегулируемого 

jfA- двигателя.  
д Р ассмотрим возможность mttx l\ 1\ 

� \ 
0,9 1 1 \  \ ; 

i '\ 1\. 1 

1 1 \ i\ 
0,8 

'\ " 

i " " 
0, 7 

1 ...... ""' " 
Г'-. 1 0,6 

2 
2 J 5 

Рис. 6.32. ИЗменение восстанов.1ения полно· 
ro даВJiенин в рабочем тр акте р азгонных 

СПВРД 

[( � Vт),rax = ( � Vт)р] 

форсирования двигателя с ре
гулируемыми проходными се
чениями. Пусть регулируемым 
сечением является Fкр в преде
л ах Fиp <Fвx = Fд = Fcr· Тогда 
максим альная тяга, очевидно, 
будет получена, если О'д =  
= (crд) max И Fир = Fвх· Очевид
но , достигнуть этого можно 
только воздействием на  вели-
чину ( �  'V:f) . 

Достоинством такого дви
r а тел я является возможность 
получения высокой экономич
ности на  дроссельных режимах 
( сн < сн mах) , так как с по
мощью регулируемого сопл а 
можно поддерживать (crд) max 
при любых значениях 
(� y:t) max· 

Таким образом, при возможности изменения Fир до Fнр = Fсг пре
дельное форсирование по тяге будет соответствовать Fир = Fсг и 
�V�= ( �Vт) р. 

Бели применять регулируемый диффузор, у которого q>д=var по Мн, 
то также имеется возможность увеличить тягу (сн)  двигателя незави-
симо от значения �у:; при изменении q>д по соотношению 

С! д max 

Ми 
____ ..::....__-;-k-:-+-=-1 = const . ( k - 1 2)2 (k-1 ) 
\ 1 + -2- М и  

(6 .  65')  

(Трудно представить практическую возможность увеличения q>д 
свыше единицы. Поэтому правильно исходить из условия q>д:s:;;; 1 ,0 и толь
ко как предельный гипотетический случай рассматривать возможность 
изменения q>д без ограничений) .  
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Требуемое значение QJд можно получить из соотношения 

� y:t (/'д 
(� у -r)p 'f>д .р 

Clд max = 1 О -' ' 
<�д .р max 

(6 .  66) 

где индекс «д. р» соответствует двигателю с нерегулируемым диффу
зором. 

Если считать, что максимальное значение (crд) max для регулируе- · 

маго и нерегулируемого диффузоров одинаково (при малых Мн это ус,
ловие соблюдается весьма точно) , то 

1 ,О или (/�д� }1i=eonst ,  

т. е .  на данном числе Мн коэффициент расхода ({)д при максимальной 
тяге (�дв = (О'дв ) mах ) должен изменяться обратно пропорционально от-, � v:r 
ношению 

(� VТ)р • 
Эти зависимости дают возможность определить требуемое значение 

({)д из соотношения 

. - • (� VТ)р _ (<�дв)mах (6 . 67) (/�д- (/lд ,р t:l ,,- - (/lд . р ( ) • 
t' f 't' <�дв н .р 

Если формально в соответствии с соотношением (6.67 ) построить 
потребные значения ({)д по Мн, то получим кривые, изображенные на 
рис. 6 .32 , г. · 

Следует отметить, что значенИе ({)д на Мн mln с уменьшением послед
-него резко уменьшается (q>д = 0,278 при Mн mm) = 1 ,5 и q>д =0,435 flP� 
Mн mln = 2,0) . Это приводит к значительному увеличению волнового со
противления диффузора .  Большая разница в ({)д обычно приводит и к не
обход,имости изменения Мн. р диффузоров (для нашего случая Мн. р1 =  
= -3,0 11 .Мн. р2·=4,0, см . рж. 6 .  32 ) . 

При ограничении q;д � 1 ,0, очевидно, применение регулируемогс;> 
дцффузора возможно только в указанной области изменения <J>д· После 
достижения q> = 1 ,Q единственным путем форсирования СПВР Д по тяге 
оатается увеличение � lfт. 

Очевидно, оптимальным является применение регулируемого диф� 
фузора и регулируемого - критического сечения сопла ,  что дает возмож
ность получить наиболее экономичнJ;>Iе форсажные и дроссельные харакr 
теристики. . 

. . . Если �оворить о, возможности осуществления регулируемых диффу
зоров и сопла, то, несмотря на трудности, можно представить себе поло. 
жительное решение этих вопросом, что и подтверждается практикой дви
гсэтелестроения. 

Поскольку форсирование двиl' ателя при ограничении q>д (<рд mах = 
= 1 ,0 )  всегда требует увелйчение комплекса руТ, рассмотрим возмож
ность его увеличения. Очевидно, что мы всегда можем менять значение 
Р = 1 + gт ,  где gт определяет количество вещества, подаваемого в каме
ру сгорания. Состав gт мы можем определить сами.  Например, gт может - J 
состоять из горючего, которое взаимодействует с кислородом воздуха gт , 
и векоторого количества  вещества,  состоящего из окисJ1ИТеJiя и горючего, 
способного выделить тепло, или просто инертной массы g; . 

В обоих случаях р может быть в принципе принимать любое зна-
чение. , 

Как показывают расчеты, если не р ассматривать очень больших СКО" 
ростей полета, применение инертной массы (например, воды) весьма 
невыгодно · из-за вынужденнОI'О уменьшения 't' · и  связанного с этим при 



заданной степени форсирования сильного ухудшения экономичности. 
Поэтому применение инертных компонентов может быть только в весь
ма ограниченных пределах. 

Более правильным является второй путь -- применение топлив, 
имеющих в своем составе окислитель. Это могут быть однокомпонент
ные твердые и жидкие или двухкомпонентные жидкие топлива, состоя
щие из окислителя и горючего, которые во всяком случае не снижают 
т. Все такие топлива характеризуются также малым значением Lo. Что
бы избежать р ассмотрения конкретных топлив, мы для оценки экономич
ности форсированных двигателей будем считать, что изменение � не 
сопровождается измененИ·ем т. Та'кое допущение дает правильное пред
ставление о качественной стороне вопроса. 
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Рис. 6.33. Тяговые х ар актеристшш форсирован- Рис. 6.34. Экономические характери-
ных СПВР Д стики форсированных СПВР Д 

Несколько слов о схеме двигателя,  па котором целесообразно при
менять форсаж. По-видимому, такой двигатель должен применяться в 
широком диапазоне скоростей, в ч астности, па больших числах Мн и вы
соте. Поэтому тяга такого двигателя должна быть максимально возмож
ной, что соответствует двигателю с кризисом в конце камеры. Во  всяком 
случае, если даже в целях повышения экономичности Fнp<F сг, то отно
шение Fкр/Fсг не должно сильно отличаться от единицы. 

Выражения, определящюие сн для предельно форсированного дви
гателя, с помощью которых удобно объяснить хар актер протекания тя
говых и экономических характеристик, будут: 

1 )  нерегулируемый двигатель и двигатель с нерегулируемым диф
фузором 

CR = 2<fл . p  lrJarp ( � V:t"}p- 1] ;  
2 )  двигатель с регулируемым диффузором 

в этих РЫражениях принято : алв = (алв\пах и Fкp = FCT I  т . е. реализуется 
максимально возможная тяга . ·· 

На рис. 6.33 и 6.34 приведены тяговые и экономические характе
ристики форсированного СПВР Д. Как видно, с помощью форсирования 
топливом есть возможность существенного повышения тяги СПВР Д при 
больших числах М полета.  Экономичность двигателя при этом падает, 
оставаясь, однако, выше экономичности ракетных двигателей. 
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4. ВЫСОТ Н Ы Е  ХАРАI(Т Е Р ИСТ И I( И  С П В РД 

Под высотными характеристиками СПВР Д будем понимать зав'и
симость его тяговых (Rуд. cR, R) и экономических (JR) характеристик 
от высоты полета. При  определении высотных характеристик СПВРД 
можно пользоваться обычными соотношениями для R и J R, учитывая в 
них значения Т н и Qн ·; , соответствующие рассматриваемой высоте. 

В ысотные характеристики зависят от условий движения и режима 
р аботы двигателя на р азличных высотах. Естественно в качестве усло
вий движения принять 1\'lн = const или Wн = const. Что касается режима 
р аботы двигателя по подогреву, то  целесообразно принять � v� = const , 

при чем если � Vт = (� Vт)max• то это ·соответствует работе СПВР Д (кю< 
с нерегулируемыми, так и с регулируемыми проходными сечениями) на 
режиме максимальной тяги. При крейсерском режиме движения, когда 
сохраняется неизменным коэффициент тяги cR, реализуется условие 

� Vт =const < ( � Vт)max · 
Понятно, что при желании можно представить и другие условия дви

жения для построения высотных характеристик СПВР Д, например за
дать зависимость Мн =f(Н) или w·н=f(H), характерную для р азтонных 
.петательных аппаратов с СПВР Д и т. п .  

Определение высотных характеристик невозможно без знания зави
симости от Н таких параметров атмосферы, ,как состав (в  частности, 
содержание кислорода) ,  плотность Qн, давление Рн, температура Тв. 
N1аксимальная высота полета летательного аппарата с СПВР Д, исполь
зующего химическую энергию, при Мн < 6,0 р авна примерно 40 км. 
ГПВР Д, летающий с числ ами Мн = 1 5-7-20, по-видимому, сможет достиг
нуть высоты 50-60 км. 

В указанном пределе изменения Н (О<Н < 60 тut) вполне допустимо 
определять характеристики двигателя,  считая состав атмосферы неиз
менным. В практике р асчетов обычно пользуются зависимостями Т н и Qв 
от высоты, с помощью которых при известных условиях движения и ре
жимах р аботы двигателя можно определить высотные характеристики 
ДУ в полном объеме. Величины Т н и Qн входят непосредственно в рас
четные формулы и поэтому наиболее удобны. 

Здесь уместно сделать следующее замечание. Поскольку характе
ристики ВР Д зависят от указанных выше величин (Т11, Qн) , значения 
которых на данной высоте меняются от географического положения ме
ста, от сезона (зима,  лето ) , от состояния погоды, то, строго говоря, по
нятие высотных хар актеристик принимает несколько неопределенный 
характер.  Избежать такой неопределенности можно, прибегнув к помо
щи векоторой фиктивной «стандартной атмосферы», имеющей опреде
ленную связь между Тн и Qн (а также и другими пара метрами) и высо
той, не зависящей ни от географического положения, ни от времени го
да и т. д. (см.  приложение I I I ) . Естественно, что в случае р асчета кон
кретного полета надо определять высотные характеристики ДУ с 
учетом действите.r�ьных значений Тн и Qн· Пересчет получаемых с помо
щью стандартной атмосферы данных на  другие значения Тв и Qн, оче
видно, не представляет никаких затруднений. 

Как известно, стандартная атмосфер а  в пределах возможного ис
nользования С,ПВРД (Н<40 км) имеет три областiИ •с различным хар ак
тером изменения Тн (рис.  6 . 35 ) .  В об.r�асти О::::;;; Н � 1 1 км Тн уменьшается 
с увеличением Н, обл асть 1 1  км < Н::::;;; 25 км отличается независимостью 
Тн от высоты, а в области Н > 25 км Тн увеличивается (до Н=46 км) . 

* Индекс «Н», хар актериэующнй пар аметры набегающего потока, по смыслу сов
nадает с индексом «Н», характеризующим nараметры воздуха на высоте Н. 



После сделанных замечаний рассмотрим протека·ние тяговых харак
теристик <.:;ПВР Д по высоте Н. Выражения для расчета интересуiQщих 
нас .!Зе�ичин R"Уд• св, 1 в напишем в виде - · ·  ' 

RyJt= (aнMн} [flpfla� Yт- 1 ] ;  1 

CR = 2'fд [rtp'la� Y:t'- lk JR = Rуд. ; R=mвRyд· 
Кт 

' 1 • ,Связь: между R-уд и Св да�тся простым соотношением 
. , , 

' ! �· i 

! 1 : .  ) ) J  j ' 
· · gсЛи высотные харакrеристики изображать в относительн�и!; вели

чинах R-уд; ёв; J в и R. по высоте Н ( где Йуд, ёв и т. д. представляют со-
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Рис. 6.33. Х ар актер изменения темпер атуры и плотности по 
высоте в соответсtвии со «стандартной» атмосферой 

; , ) _ )  

бой отношения значений соответствующих величин на рассматриваемой 
выеоте Н: R'Yд ii; Сюr и т. д. к их значению при Н = О; R-уд н==а; Св н=<О 
и· т. д.) , то выражения для них будут (ввиду однотипности характери
стик, простоты соотношений и простых связ.ей их друг с другом форму
лЫ для р асчета R-уд и т, д. для основных рассматриваемых случаев 
объединены под одним Порядковым номером) :  

: . .  · I .  М = const. . . н 

· · а} � Yт=const; 

R = _!!л_ _!д_ ; 
Qн-о Т н-о 

> i  . б) � 'V:t' = (� 'J!т)max и a =const (gт =c:onst); 
1 ;  

1 \  \ 

RyJt - ... /. т н ,  cR ; . 
_ .  · V .Т.н =о 

R = � ___!л_ ёR. 
• _ 1:1 н-� Тн=о. : "  . .  : : · : ' ' l :,. J 1 • -�. •' \ 

r , '1 ,  i 
' н '  



П .  W н = const. 

а) � ут = const; 

Ryll.= I.O; CR= 
'fli. H 

'f��. н -о 
1- _gтн-о . ерА; R - g ' 

т н 

На рис. 6.36-6.40 приведены некоторые высотные характеристики 
СПВР Д, построенные для умеренных значений Мн, характерных для 
' СПВРД в диапазоне Н = 0+ 1 1  к.м. 

M 11= cu n s t  WJfCDnst 

t, Z �-�==f=��--t--_j 1,3t---т:-5--+-�--l----1 ' , 

}� �--f--:,--+---+--+-=-}Ry.J! 
�D �--�--��--�----L-��9�--�--��--�----��� Q 10 ZO 30 1Ю Н KN 0 10 20 30 40 Н KN 

а)  � 
Рис. 6.36. Хар актер изменения Rуд и Сн по высоте полета Н в случае 

Мн = const (а) и w н =  const (б) ДJIЯ � -{'  't' = const и � r-t = (� y'"-:r)max 
, при а = const :  

а - Jiикии 1,  2 соответствуют � }!';"- const; 3 ,  б - � у;;'- ( � Y::)max ка М и - 2,0; 4,6 -
� у;- (�  -..r:<) ах ' на Ми - З ,О; б- линии 1,4 - � у;;'- const; 2 - � -.r:i- {� ..,r.t) m max 

на Ми -3,0; 3,6 - � у;;'- (� Y::)max ка Ми - 2 ,0 

Эти примеры в основном иллюстрируют качественную сторону про
текания высотных характеристик СПВР Д. Однако количественная сто
_рона ,  несмотря на частность исходных данных, также отражена с до
·статочной для предварительных оценок то11ностью. Ниже дается объяс-
,нение характера изображенных зависимостей. , 

Условие Mн = const очевидно отвечает переменной скорости полета 
· Wн, если изменяется температура Т н, причем связь м.ежду Wн и Т н опре
lztеляется соотношением Wн --VТн- Поэтому величина Wн при О <Н< 
:<  1 1  к.м (�.Н1 ) уменьшается .  Например, возрастание высоты от  Н = 0  
[до H = l l  к.м приводит (если Mн= const) к относительному уменьшению 
!скорости в соответствии с выражением 

i 
w;;:� ={�:::1 ={��:=0,868. 

\ _  . - - - _ ,  - - - - - ' 
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Рис. 6.37. Изменеюiе экономичности с еысотой полета на Мп = сопst (а) и 
W5 = cuпst (б) при двух р азличных законах подоi рt�в а 

� y:t = const и � Vт = (� Vт)max: 
а - 1 - � .,r:;- (� .,r-;:)max на .1\\ н = 2 , 0; 2 - � .,r:;- ( � v.;)max на Ми - 3 ,0 ;  3 - � у.;- const 
на Ми � 2 + 5; б - 1 - � .,r;- (� y-;:)max на Ми - 3 , 0; 2 - � у-ё = const иа Ми = 3 , 0; 3 -

� .,r;- (V� .,r-;:>max иа М и = 2 ,0 ;  4 - � у; - const иа М и = 2 , 0 
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Рис. 6.38. Пример изменения относитель

ной тяги R СПВРД для �-v :r 
= (� y:t} ш а х  в соответствии с данными 

рис. 6.36 (линия 5) 
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Рис.  6.39. З ависiJ.мость отношения R/1! 

(l! = Qн/Qo) : 
1 - � у; - cons t ;  2 - � у;= ( �  .,r-;:)max · Ми 

- 2 , 0; 3 - � у-ё = ( �  "V-;:)max' .Мв = 3 ,0 



В диапазоне 1 1  км < lf.  <25 к,м, (tlH2) W"'н остается неизменной , при 
Н>25 к,м, - увеличивается . 

Из выражений для cR и Rуд видно ,  что cR при Mн = consf и нере
гулируемом по Н диффузоре (<pд =const) может изменяться только за 
счет изменения комплекса � V=i, а Rуд- как за счет изменения величи-
ны � V=t, так и за счет ан (Тн) .  Если сохраняется условие � Vi= const, 
то cR не зависит от Н , а Rуд в областях !:iH1, !!.Н2 и !!. На будет , 
соответствен но,  с у величением высоты уменьшаться, оставаться постоян
ной ,  уЕеличиваться , следуя условию Rуд � V T  н · Если рассмотреть 
случай (� V=i) = (� y=t)max•  который , например, соответствует cR rrax и 

М н=/5 
l7 1, '1  1\ 

1, 2  10 ............ 

5 7  
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0, 9 

r-... 
t--ь...._ 
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Рис. 6.40. В.1Ияние на  высотные характеристики СПВР Д noJieтнoro числа 
Мн и nотерь в двигателе (ТJ) в предельном диаnазоне изменения Т и 
( Тн = 288+2 1 6° I() для режима � Vi = (� V:t)max nри а = const (.:\Т сг = 
=const)  

а л  шах для С lBP Д с регулируемым критическим сечением сопла 
(F кp = var), то величина комплекса � V=i будет зависеть от высоты 
(благодаря изменению Т0н) согласно соотношениям 

( � y=t")max= � 1 + .:\Тосг max 
� Тон 

или 
(� V=t")max =� Тосг max • 

Тои 

Поэтому в области !:iH1 по мере увеличения высоты � у,; будет воз
растать при сохранечии !!. Тосг ."8х или Тосг ах неизменными (например, 
АТосг = !!. Тосг mах или a � const) за счет уме ньшения Т0и; в области !:i H2 
� VТ оста�тся постоянным , а в областц !!. На уменьшается. 

Понятно, что значения 'I'Jp и 'I'J a  не могут значительно меняться во 
всех рассматриваемых случаях. 

Таким образом , с увеличением Н для области tlH1 - Сн и Rуд бу
дут увеличиваться, причем сн в большей мере , чем Rуд (рост Rуд будет 
отставать вследствие уменьшения скорости звука ан ,..., V Тн) . В области 
высот tlH2, сн и R1д не изменяются, а в области высот tlH3 Сн и Rуд 
уменьшаются. 

На рис . 6 . 36 изображееы заРисимости cR = f ( H) и Rуд =/ (Н) для 
разбираемых нами случаев (Mн =con st; � Vт =const; � lfт = (� Vt) n ax 
при а = const) .  

239 



Следует отметить· довольно значительное уменьшение Rуд в области 
f1H1 и слабое влияние на высотные характеристики полетного числа Ми. 

На рис. &.37 показало протекание функции l R = f (Н} при Ми = 
=;= const. Определение IR = f (H) требует зна ния ?ависимости gт =f (H) , 
кщ:орая может б.�Iть цолучеl!а, если FJJ3Becтeн зако_н изменения ко мплек-

са � Vт по Н. В самом деле, пусть �i:t"= const, тогда ' � ,. ' � ' � ·-

( 1  +g1 ) -. JJ'.f I:!Тосг = � V-t =const . V Тон . , : 

. 
. 

Так как 4Тосг однозначно связано с ltт (влиянЙем перемениости тем
· пературы перед камерой сг-орания Тох на ,f1Тсг в практических условиях 
работы СПВР Д можно пренебречь) ,  то написанное выше соотношение 
достаточно для определения gт. Ясно, что определить gт = f (H) всегда 
возможно, если -только задана зависимость � V-t"=J (H) . Поведение функ
ции lR =f (H) очевидно и не нуждается в особых пояснениях. Следует 
лишь отметить слабую зависимость l R от М н для обоих рассмотренных 
режимов работы СПВРД [� Vt = const и � Vт = (� Vт) " ах при а =  
= const]. Некоторое повышение величины J R в диапазоне Н= 0 +  1 1  км 
нельзя рассматривать как улучшение экономичности двигателя .  Эконо
мичность СПВРД, его эффективность как двигательной установки, кото
рая характеризуется величиной !уд N, мало наменяется с 1высотой, если 
Vt= const. 

-

Если пренебречь изменением � по Н, то эффективный и полетный 
КПД сохраняют постоянное знаЧение (следовательно, сохраняет значе
ние и полный I(ПД) так же, как и СудN• !удN (ёудN и lyдN равны единице) . 

Де;iствительно, прИ соблюдении условия � У1т =const  можно счи-
тать с точностью до и�менения � ( з  реальных условиях Ll� L\.� = н-о н - . - ( � -� ) • .  �Ff-0 
для жидких углеводородных топлив ( тИ'та керосинов , бензююв ) не 
нрев�ш�е� 1 ,5 % )  T = E;OlJ�t. : . 

_ _  Тогда, имея в, виду с��тношение 

gт ,н = �н (;;:) (т� � i ) Тон
. 

· · ��� (;;:) (r·� � l ) ( l + k  2 1 м;) тн 
и сказанное выше, можJ,Iо наirнtать

-
gт. и = Оigт. н �  Т н=оiТ н· 

- - Ryд NH Wн gт.н- о  
Выражение для J удN имеет вид J удN 

Ryд NH=O Wн=О gт .н 
Подставляя в него соот�етствующие отношения через Т н, получим 

/уд N = -_ -_ - . - -- _ _ ---- =  , т . е . уд N не зависит от _ . 
- v·Тfi у---тн:- {Тн-о 1 ]- . - . Н 

. Тн=О Тн=О · Т.н · 

ОтсюДа также следует, что расход топлива, отне�енный к единице 
тяговой мощности gт. н!R,д Wн, не зависит (точнее, почти не зависит) 
от Н. 

На рис. 6.38-6.39 представлено изменение тяги СПВР Д в коорди-
- R. патах R и - , Н. Следует отметить слабую зависимость тяговой 

д 
высотной характеристики СПВР Д от Мн. Примечательным является 
более резкое падение тяги, чем уменьшение плотности по высоте. Так, 
например, для режима работы � Vт = const , Rн-11 :=::::::: 0 ,75 Qн (см. 
рис. 6.38, линия 1 ) . Ранее для тех же условий мы получили уменьшение 
Rуд при увеличении высоты более чем на 30 % (R.Уд II= \ 1  = 0,868, см. 
рис. 6.36, линия 1 ) . Этот факт заслуживает пояснения. · ,  : -'� 
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Анализируя выражение для тяги 

нетрудно показать, что если �Vт= const и ]V\n= coпst, выражение в скоб
ках не изменяется , а множитель перед ним уменьшается с повышением 
высоты (область !!.Н1 ) как за  счет падения плотности Qи, так и за счет 

уменьшения W н (\V н � Ми -. ГJJL) . Это объяснение правильно, но V Тн -о 
не отражает физического существа дела. 

Можно дать другое объяснение исходя из представ.1ения о тяге как 
интеграле сил давления по внутренней и внешней поверхности двигате-
ля. Для случая l"lн = const и �-v:t= const ввиду неизменности в каждом 
сечении внутреннего тракта двигателя числа М давление в каждом сече
нии тракта двигателя будет пропорционадыю атмосферному давдению 
Рп· Но Рн "' ТнQн. Отсюда вытекает пропорционадьность тяги произве
дению ТнQн· 

Более значительное падение Рн с высотой (в области !!HI ) ,  чем 
плотности, и объясняет отмеченные особенности протекания R (и  Rуд) по 
высоте Н полета.  

Перейдем к рассмотрению движения при условии Wн = const. Этот 
случай характеризуется изменением полетного числа Мн. Так, с увели
чением высоты Н в пределах 0-1 1 к.м, когда Т н падает, Мн увеличива
ется, а в области дН3 Ми уменьшается по сравнению с Mн=I I · Измене
ние числа Ми влечет к изменению характеристик диффузора ,  что само 
по себе будет сказываться на  характеристиках ВРД. Поведение основ
ных рассматриваемых параметров определяется при-ведеиными выше 
уравнениями, которые весьма просты, не нуждаются в специальных по
яснених и иллюстрируются рис. 6.36, б - 6.38. 

Рассмотрим влияние на  высотные характеристики СПВР Д скорости 
поJiета (Мн илИ Wп) и потерь в дви-
гателе. 

Влияние скорости движения н а 
высотные хар актеристики прояв
ляется, главным образом, бла 
годаря изменению величины ком
плекса � V -'t' вследствие измене
ния темпер атуры торможения Т <т · 

ИЗ/менение компле
-
кса � Vt" 

в предел ах возможных для СПВР Д 
значений Мн хар актеризуется сле
дующей таблицей.  

� 
2 5 10 15 

1 't' 

Н=О , 2 , 4_1 1 1 , 59 1 1 , 2451 1 , 15 

Н=1 1 к.м 1 2 , 7 1 1 1 , 73 , 1 , 2951 1 , 178 

(Вычисление комплекса !3Vт производилось для условий !!Тег= 
= 2 1 00° К; gт = 0,07. Диссоциация и перемениость k и R не учитывались) . 

Определяя по данным приведеиной та блицы отношение 
- - Rуд H = l l  J R= Rуд = при Mн = const для различных значений Мн, получаем 

Rуд Н =О 
результаты расчета, изобр аженные на рис. 6.40. Отметим сильное влияние 
потерь (rJ ) на характери.стики при больших полетных числах Мн. При 
малых и умеренных потерях (ч = 1 ,0+0,95) Rуд и lн м ало зависят от Мн 
и Н. Так, в большом диапазоне чисел Мн ( например. Мн = 2+ 1 5) и Н 
величина Rуд не превосходит 1 , 1  (см .  рис. 6.39, а) . ·  С уменьшением '1') 
до 0;90 начинает сказываться влияние высоты на Rуд и J я при больших 
значениях Mir. Так; например, при Мп = 1 0  Rуд = } ,2, �-а при Мн= 1 5 Rуд · И 
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lн= l ,45. В области скоростей, характерных для СПВРД (Мн < Б--;-6) , 
во всем диапазоне изменения ч (ч = О,97 1 ,0) , типичном для СПВРД, 
Мн влияет мало.  

§ 5. ИСХОДН ЫЕ ДАН Н ЫЕ И Ф ИЗ И Ч ЕС КИ Е  ОС НОВАН·ИЯ 
М ЕТОДА РАСЧ ЕТА С П В РД 

Цель настоящего параграф а - подытожить рассмотренные выше 
особенности газовой динамики ПВР Д с тем, чтобы установить принци
лы выбора параметров и р абочего процесса проходных сечений двига
теля определенного целевого назначения и рассчитать его тягаво-эко
номические характеристики. 

В практике конструкторских проработок ВР Д встречаются два слу
чая :  первый, соответствующий стадии начала проектных р абот, когда 
требуется определить общий облик двигателя по весьма ограниченным 
начальным данным, вытекающим из анализа характеристик летатель
ного аппарата, второй ·- когда надо рассчитать двигатель с известными 
размерами газо-воздушного тр акта. 

Исходные данные в первом случае на стадии начала проектных ра
бот зависят от назначения летательного аппарата и обычно содержат 
требуемые тяговые и экономические показатели двигателя на некото
рых характерных, для р ассматриваемого летательного аппарата, полет
ных условиях. Определяются также требования к весу,  а зачастую к 
габаритам двигате.1я. 

По мере увеличения скорости полета летательный аппарат и дви
гатель представляют единое целое - конструкции двигателя и летатель
ного аппарата сливаются. 

В этом случае сформулировать требования к двигателю как к от
дельному агрегату� по существу, уже нельзя. Однако всегда исходных 
данных должно быть достаточно, чтобы можно ,было выбрать некоторые 
«расчетные» условия полета ( W н, Н) , по которым и определять «облик» 
двигателя,  воплощенный в относительных геометрических р азмерах, ре
жимах р аботы и соответствующих им тяговых и экономических харак
теристиках. 

Для маршевого двигателя такими р асчетными условиями мо
гут являться скорость и высота, соответствующие крейсерской марше
вой скорости полета, а также экономичность и потребная для полета на 
этом режиме тяга. 

Для р азгонного двигателя расчетными условиями могут быть ми
нимальная скорость, соответствующая началу полета, и отвечающие 
этому режиму другие данные (например, требование максимальной ло
бовой тяги) . 

Пояснение соображений, которыми руководствуются при выр абот
ке исходных данных для расчета двигателя, выходит за р амки данной 
работы. 

Мы уже будем считать, что на основании имеющихся исходных 
данных можно выбр ать некоторый расчетный вариант, который позво
лит определить двигатель, удовлетворяющий расчетным данным, а з атем 
проверить, как его характеристики удовлетворяют другим обусловлен
ным требованиям на характерных режимах полета. 

Может оказаться, что характеристики двигателя, удовлетворяя р ас
четным условиям, не удовлетворяют другим условиям полета. Это ука
зывает либо на неудачиость выбора расчетных условий, либо на необ
ходимость пекоторой их корректировки. 

В общем же надо повторить работу, опираясь на  измененные усло
вия полета либо на  с�орректированные р асчетные данные. 
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Рассмотрим более подробно процесс решения первой задачи, считая 
известными расчетные значения скорости Wн и высоту полета Н, попро
буем проследить операции, которые дадут возможность в итоге получить 
все данные, необходимые для определения двигателя,  удов.петворяюще
го требуемым тяговым и экономическим (или  то.пько тяговым)  хар акте
ристикам на этом выбранном расчетном режиме. 

При определении тягаво-экономических характеристик ПВР Д мы 
будем исходить из выражения для тяги 

R = mн (�Wa - Wн) + Fa (Ра - Рн) - Хд, 

преобразуя которое, получим 

(6 .  68) 

2R Соответственно для с R = 2 , полагая F = F к .с ,  получим  
QнWнР 

2 {  j l(�< Wa 1 ) Рнfа (Jia-1 ) j' 
f } СR эф= <f'д вх t' W

- -
W2 f 

- Сх д вх • н Qн 8(/'д вх (6 . 69) 

Экономичность двигателя J Rэ и Суд. э \Уiогут быть лепю выражены 
через сяэ: 

CR Wн JR э = э 
2'fд/ вх (�-1 ) 

3600 Суд . э = - • lR э  

(6 .  70) 

Рассмотрим метод определения в соответствии с выражениями 
(6.69) и (6.70) Сяэ и J нэ· Очевидно, что переход от Сяэ к тяге не вызовет 
затруднений. 

Исходя из выражения (6.69) для получения Сяэ надо знать <рд, О"д 
и Схд, т. е. характеристики диффузора,  что можно сделать, выбрав из 
предваритеJ1ЬНЫХ соображений для двигателя один из типов диффузоров. 

При наличии опыта у конструктора двигателя этот выбор может 
быть удачен с первого раза .  Если опыта недостаточно, то необходимо 
проводить расчеты Сяэ и J Rэ двигателя с несколькими типами диффу
зоров. 

Таким образом, в качестве исходных величин появились характе
ристики диффузора 

aл rrax = f (Mн ) , <f'л "·ах и <f'л · in = / (M .. ) ,  сх л = f (Мн)· 
Задача определения потерь в двигателе требует знания параметров 

потока по тракту двигателя,  в частности скорости за диффузором 
Wд (Мд) . Это легко сделать, пользуясь уравнением расхода между сече
ниями н-д, выраженным в любой форме. Например, учитывая, что Рол - а  F F - д и н = <f'л вх • мож но написать Рон 

При:нимаем 

k 8+ 1 ( kn- 1 2)2 (kв-1 ) •/ -
Мд 1 + -

2
- М н r kд 2- ---'---------'---:----:--- р д = 1 о. kв+ 1 Fвх 

' 

( k8 - 1 2)2 (k8 -1 )11_ Мн 1 + --
2

- M
n r kн 

(если нет каких-либо других резонных соображений ) 

243 



(выбор значений 'Va  -- это особый вопрос, зависящий от назначения ле
тательного аппарата, осqбенностей его трjj.ектории особенно на началь� 
ном тракте разгона  и т. п . ) . 

' 

Таким образом, 

Vo"дmax Мд 
'fд max Мн (6 . 7 1 )  

F 
В уравнении (6.7 1 )  два неизвестных Мд и _л , одним из которых 

Fвх 
надо задаваться. Первое решенИе - можно з ада'ть Мд ( W д) исходя из 
следующих соображений : 

1 .  Характеристики камеры сгорания :  полнота сгорания, диаnазон 
устойчивой работы зависят от Wд. Для выбранного типа камеры должно 
быть вполне определенное значение Wд. при котором удовлетворяются 
'требования по полноте сгорания и диапазону устойчивой р аботы. Кон
структор должен знать возможные характеристики камер и, сообразу-
ясь с этим, устанавливать W д· _ . 

2. Чем ниже Wд, тем меньше потери ро. Однако при умеш�шении 
Wд поперечные размеры камеры возрастут, что приведет к увеличению 
веса .и лобового сопротивления двигательной установки. 

Учитывая эти противоречивые влияния, конструктор в меру своего 
опыта задается Мд ( W'д) , имея в виду в дальнейшем уточнить выбран
ное им значение Мд путем расчетов вариантов двигателя с различны
ми Мд. 

Второй возможный путь - задать Fд/Fвх· Соображение, которым 
обычно руководствуются, выбирая Fд. основаны на желании п6Лучиtь 
наименьшие поперечные размеры миделя камеры сгорания, т. е. 
Ед � Fк. с· · 

Таким образом, определяются параметры в сечении g и относитель-
ная р азмерность [д = Fд/Fвх (или fвx = FвxfFк. с ) . . 

После диффузора в ПВР Д обычно следует камера сгорания, и зада
чей расчета является определение потерь и параметров газа в конце ка
меры сгорания ( Tocr, Mcr) . 

Рассмотрим для примера задачу применительно к цилиндрическьй 
камере Fx =Fcr· Как было показано выше (см. гл. I l ) , потери и изме
нение параметров потока на участке g (х') -- х получаются из соотно
шений 

(2. 4 1 )  

(2 . 42) 

Потери в камере сгор ания, евязанные с подводом тепла к движуще
муся газу, зависят от относительного приращения '!'еплосодержания в 
камере сгорания -�Тсr ('t') . 

Соответствующая система у.равнений позволяут однозначно решить 
эту задачу. В частности, используя уравне�ие посто5tнства полного им-

* kв _:_ средний пiжаЗатель адиабаты воздуха на участке торможения в Диффу-
зоре (см. гл. VIII) . ' ". · ·  . ,  . .  ' 



пульса газового потока в камере на участке теплоподвода, можно за
писать, что 

rде 

откуда 

х� Vт=-. f kсг + 1 � Rсг Тосг V kсг kx + 1 Rx Тох 
при известных величинах Ах• и х� yi 

5 t -r-1 ( �n=1 ) 

( 1 +-1 ·) . a.Lo 

можно найти лег • 

1:• 7 1 б т  
1 �::::::::::::::--г---::;::::::""' 

2 3 4 

а) 

f1 r=M .ц 
1 
1 
1 
1 

Рис. 6.4 1 .  К. определению а,. и Mcr в камере сгор ания СПВРД: 
а - при иэвестИЬiх M.,t и .. ; 6 - при известRЫх .. и М.сг = 1,0. 

Кривые L, 2, 8, 4-соответству� . разпичиым · значениям . 't' ('t'1 >-r2>'t'э 
и т. д.) 

Потери полного давления при теплоподводе находятся из следу
J:Ощего соотношения, являющегося следствием условия неразрывности 
течения на участке теплоподвода: 

а,. = q (Лх) х� Vт . 
q (Лег) 

На рис. 6.4 1 , а приведено решение задачи в графическом виде. Зная 
t и Л.х, легко определяются cr.. и Л.сг· Потери давления в камере в целом 
будут l q (Лх• ) ] f -1 /'.,.. q (Лх) 1 - q (Лх• )  ак.с =ах-х•а,. =  (Л ) 1 x� v t -- =x� Vt • q х ., q (Лег) q (Лег) 

Заданне значения т весьма ответственно, Tfi.K как t является одной 
из основных величин, определяющих как тяrовые, так и экономические 
характеристики двигателя.  

Имеются два характерных значения т:  одно -r = 't'max. соответствую
щее Rmax. и второе · Topt. соответствующее J в max· В общем случае 
't'opt<Tmax· 

� Значение 't'max при Данных условиях полета, как отмечалось выше, 
определяется .либо . через максимальную температуру Тосг= Тосг mах, за 
висящую от  жаростойкости (жа,.ропро<;Iности) . .  элементов · конструкции 
двигателя, либо через максимально возможное приращение темпе.рату
�1?1. ( т�плосодержан��) . А,! сг. = !!Т.с! m11x, опре.Jiеляемое энергетическими 
всзможнос'I'ями то·пливо-воздушнон смеси (Н�. а) . · 



Таким  образом, 

Т !!.Т 
'tmax = Ocr m a x  ИЛИ Т =· 1 + cr max 

Тон 
max Тон 

Подогрев Topt, соответствующий J я max на умеренных сверхзвуковых ско
ростях полета, как правило, меньше 't'rnax (из-за больших потерь с вы
ходной скоростью на  't'rnax ) , приближаясь к нему по мере увеличе
ния Мн. 

В зависимости от назначения двигателя задаются значением 't'. При 
этом могут встретиться три хар актерных сочетания Мх и -r. Пусть вы
бранное значение -r = -r1•  

Точка 1 на  рис. 6.4 1 ,  б дает такое значение 1\lx, при котором подо
грев -r = t1 невозможен и надо пересматрИвать величину Мд и соот:вет

F ственно 2! в сторону их уменьшения ( или уменьшить задаваемое зна-
Fд 

чение -r) . Точка 2 дает предельное значение Мд - скорость Wcr в конце 
камеры сгорания достигает скорости звука и потери полного давления 
наибольшие. И,  наконеu, точка 3 определяет режим с дозвуковым те
чением в конце камеры при меньших потерях полного давления .  

Из сказанного ви.п;ю, что при выборе Fд или Мд с целью сокраще
ния времени расчетной работы надо сразу учитывать влияние процес
са подвода тепла на о:к. с и во_зможность реализации задаваемого зна
чения -r.  

Следующим важным этапом является определение относительного 

значения критического сечения сопла (tк�= ;:�с ) ,  обеспечивающего 

:r:еализацию опредеJiенных выше параметров. 
Из уравнения неразрывности течения между сечениями н - кр 

можно получить 

Ро кр Мкр Рон Ми 
УчитыРая , что 

находим 

(6 . 72) 

Полагаем <рд = <рд mах ; О'н-нр = Vа О'д mахО':к. с ;  Fд = F:к. с, тогда уравнение 

(6.72 )  дает однозначное решение для расчетного значения (;кр ) .  к . с  р 
Ура1внение (6.72) хорошо показывает значение выбора площади критиче
ского сечения сопла (точнее f:кр) в системе двигател-я . 

• kкр - средний показатель адиабаты rазов на участке сг · - - кр; при Mcr < 1 ,0 
kкD � kcr· 
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Правильно определенное значение F к� ( ;кр ) дает возможность 
к . с р 

реализовать расчетные значения О"д и <рд при требуемом (заданном)  зна

чении подогрева 

Легко видеть, что в случае регулируемого Fкр можно поддерживать 

максимальные значения О"д и <рд при любом значении комплекса �-у'Т. 
р ·  -v-Если же � =coпst, т. е .  только одно значение (� t)  Р• которое мы 
Fк. с 

не можем превысить, а снижение которого приведет к увел
u
ичению по

терь. в результате проведеиных последовательных операции определе

ны параметры потока во всех х_арактерных сечениях двигателя до кри-

тического сечения сопла .  

н 6х  c: r  кр  c r кр а 

О) ( Fa = Fcr l 

� 
__, _ __ _ __ _  _ 

Рис. 6.42. К определению выходного сечения сопла двигателя 

Последней операцией является установление размера сопла Fa!Fкp· 
Объективные данные для однозначного выбора F а! F кр отсутствуnот. 
l(акими же соображениями .следует руководствоваться при задании ве
личины Fa/Fкp? Прежде всего, конечно, опытом, который дает возмож
ность относительно правильно установить начальное значение Fa и 
уменьшить количество вариантных р асчетов .  

Исходя из нежелания увеличивать мидель можно задать Fa = Fк. с 
(рис. 6.42, 6) , если при этом имеется существенное недорасширение 
реактивной струи в сопле и соответствующие потери выходного импуль
са  велики, то необходимо выбирать Fa> Fк. с (рис.  6.42, в ) . 

Выбрав Fa, мы знаем отношение Fa/Fнp и соответственно потерям в 
сопле - Ма и Ра· Возможен в принципе случай, когда F а выбирается из 
условия Ра = Рн-

Описанный выше процесс подбора определяющих двигатель вели· 
чин дает возможность установить облик двигателя :  его относительные 
размеры, потери р0 и характеристики. 

Могут встретиться некоторые особые случаи. Например , исходным 
известным условием являются параметры газ а на срезе сопла :  Ма = 1 ,0 
при Fa = Fк. c = Fд, что отвечает р азгонному двигателю максим альной 
лобовой тяги (см. рис. 6.25) . Или исходя из имеющегося опыта выби
рается отношение Fa/Fкp при Fa = Fн. с ,  т. е .  по существу _ так же, как и в 
первом случае, устанавливается Ма и F а· 

Если рассматривать первый случай, то решение сводится к обрат
ной задаче: по известному Mcr (в данном случае Мсг = Ма =  1 )  и задан
ному подогреву разгонного двигателя на  1\'lн mln следует принять 
(� Vт)p = (� lf-t)max· 1v1ожно определить О"-. и Мх (см.  рис. 6 .35) , эатем 
О"rидр и Мд по соотношениям (2.58) и (2 .59 ) . Задаваясь Fвх для разгон-
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ных двигателей, можно в первом приближении, приняв Fвх = Fк. с, опре-
""л шах б фф • делить комплекс и подо р ать ди узор, удовлетворяющип 

Т д шах 
полученному значению 

на Mн mln· 

" д шах 

Т д max 
при известном v а ,  например v � = 1 ,О 

Перейдем к методу расчета двигателя с з аданными геометрически
ми размерами. При этом сразу оговоримся, что, кроме значений, опре
деляющих относительные сечения fвх (/д) ; fкр; fa, мы будем считать из
вестными - и это естественно - условия полета ( Wн, Н) q>д, <Jд, Схд, 'V a , 
а также величины, характеризующие потери в камере сгорания (Sж) и 
сопле (О' са или '1\Jw) . 

З адачей р асчета в этом случае является определение максималь
ной тяги двигателя и соответствующей экономичности при различных 
расчетных условиях полета ( Wн = Wн. р ; Н = Нр) , а также получение 
дроссельных характеристик двигателя .  Под дроссельными характери
стиками будем понимать зависимость между тяговыми и экономически
ми характеристиками двигателя или л юбым параметром, определяю
щим их при неизменных значениях W'н и Н на режимах р аботы 
R <Rmax· 

Для решения указанных задач в комплексе многочисленных изве-
стных данных не хватает знания ( �Vт) р и 0' ., -- потерь полного давле
ния в камере сгорания. 

Разберемся с первой задачей. Имеющиеся исходные данные дают 
возможность определить значения Мх (число М перед сообщением теп
ла )  при О'д=v. О'д mах и q>д max· С другой стороны, однозначно определяет
ся Мсг (значение М после подогрева )  из очевидного соотношения 

k4+ 1 * 

( ka - 1 l2)2 (k а-1) 
- .. /kcrRcr ____ M_c;:.:.r_--;:--;-;- .:..1_+_-_-_2-_-_м_,а..!..._ ___ Рк . с _1_= 1 0 V kaRa kсг+ 1 Ма Fa "с 

' ' ( kсг- 1  2 )2 (kcr-l) 1 + --2 - Мсг 

в котором известны все веЛичины, кроме Мсг (Ма и О'с известны, так как 
задано сопло) ** . 

Qчевидно, значений Мх и Мсг вполне достаточно дЛЯ определения 
р асчетного подогрева � -v:r = (� v т)р и а., , соответствующего ·макси
мальному рабочему значению О'дв : 

З адачу определения �Yt и cr ., можно решать различными аналити
ческими и гр афически ми методами, в частности, пользуясь номограм
мой рис.  6.35, б.  1 

Таким образом, становятся известными все величины для расчета 
тяговых ( сн или J н) и экономических (J н ил� Суд} характеристик дви 
гателя.  Расход топлива определяется через известное значение ( � Vт)Р . 

* ka - средний показатель адиабаты р асширения газов на участке сг - а; при 
Mc r < l ,O ka � kcr; 

kcr - средний показатеJ1Ь адиабаты в интерв але темпер атур Т or - Tocr· 
* * Следует nомнить, что - ( �J(.r)P является максимаJJьно возможным nодогревом 

при д;щных _ значениях 1/1д и Fкр, харктеризуюЩих пропускную спосо(iц_ость рабочего 
тр акта. · · - -



ПереИдем к дроссельным характеристикам , получение которых 
весьма просто. Действительно ,  уменьшение тяги дости�ается в обычных 
случаях за счет в общем произвольнога снижения � V 't по сравнению с 

(� y:t)p. Величина � V:t" может и вычисляться , если исходить из произ
вольно задаваемых зна чен ий gт < (gт)р или а > аР. 

Остается последняя, требуемая для определения, величина - это 
потери в двигателе сrдв при � у'т < ( � Vт)Р .  

Написав уравнение расхода между сечениями н - кр для р асчет
ного и дроссельного режимов, будем иметь 

'Рд fвх (В V:t) · = 1 О (адв )mах /1<р 1 р ' 

и соответственно 

Деля эти соотношения одно на другое, считая, что двигатель нере
гулируемый, получим важное соотношение, достаточно точное для 
СПВРД, 

или 

� -v:r 
(� -{ т)р 1 ,0 

(13 vт) 
0дв = (0дв)mах ([3 Jl т)р (6 .  62) 

Несколько замечаний относительно особенностей метода расчета с 
регулируемым соплом и диффузором. 

При наличии регулируемого сопла (понимая под этим сопло с регу
о�1ируемым критическим сечением) критическое сечение будет свободным 
параметрам и всегда может быть (в пределах огр аничений ) выбрано в 
соответствии с приняты м значением комплекса � у:; при соблюдении 
условия <Jдв = (сrдв) mах· Так как Fa = cons t, то устанавливается и соответ
ствующее значение Fa!Fнp· Расчет характеристик такого двигателя 
(Fнp_= var)  соответствует порядку, изложенному выше, с момента опре
деления потребного значения Fнр· 

С помощью регулируемого диффузора ,  как мы уже знаем, в основ
ном можно непосредственно воздействовать на (<рд) mах (если Мн<Мр) 
или на <Jд шах· 'llil· 

Из выражения (6 .3)  видно, что для двигателя с регулируемым соп
лом (Fнp = var) и регулируемым диффузором при фиксированном зна
чении Мн справедливо соотношение 

( �) ( �  Vт) Fвх 
= const. Gн-кр Fкр (6 . 73) 
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Рассмотрим случай двигателя с регулируемым диффузором. В этом 
случае может удовлетворяться соотношение 

.1!L � V-t" =const. 
О"дв 

(6 . 74) 

Если � Vт < (� Vт)Р и в то же время � Ут = (� Vт)mа;(т. е. � Vт не 
может изменяться) ,  то, увеличивая 'fд, мы можем увеличить и ада до того 
момента , когда ад достигнет vaaд max и � "VТ = ( �JIТ)P. Увеличение ())д 
в данном случае полезно, так как это приводит к увеличению тяги ( сн) 
и экономичности (J н) . Да.11ьнейшее увеличение QJд потребует снижения 
значения � (.f. Такая возможность возникает для разгонных двигателей 
на режимах Мн<Мн min<Мн. р· Когда Мн> Мр, то изменить (j)д max не 
представляется возможным. Поэтому если подогрев в камере сгорания 
� v:t) не меняется, то регулирование диффузора не приводит к измене
нию характеристик двигателя. 

Выше рассматривался случай , когда � VТ < ( �  Vт)�. Посмотрим , 
что получится , если � Vт =(� "Vт)р, т. е .  двигатель работает на режиме 
ад mах и мы имеем регулируемый диффузор . 

Если Ми < М�, то мы можем воздействовать на ср4• Увеличивая ср4, 
при условии а4 =а4 max мы должны уменьшить � Vт в соответствии с 
условием 'Рд� V-i" =const. Из того же соотношения (ср4� Vт=const) полу
чим, _ что существует возможность увеличить подогрев от ( � 11-t)P до 

( �  V т ) max ценой уменьш.ения расхода воздуха при максимально возможном 
значен ии адв · 

Если же М� > МР ( �  Vт) = (� yi")p = (� Vi")ma�· то с �омощью �ме
нения ср4 можно только уменьшить тягу . При � V 't = (� y,;)� < (� yт )max 
уменьшение '?д даст возможность увеличить � у;; до (� Vт)ma:x· 

Так как переменным параметром при регулируемом диффузоре яв
ляется величина <рд, то в качестве метода рас_�ета следует принять ме
тод р асчета «ОТ сопла».  

При регулируемом диффузоре и сопле метод р асчета характеристик 
аналогичен первому случаю при фиксированных размерах fвх; fкр ; fa · 
Потери в таком двигателе, очевидно, на всех р абочих режимах ( в  гра
ницах огр аничения по регуЛированию) будут наименьшими (<1дв = 
= О'дв mах) · Такой двигатель будет наиболее эффективным с точки зре
ния тягаво-экономических характеристик. 

Установим теперь последовательность операций, которые н�обходи
мо сделать для р асчета тягово-экономических характеристик двигателя .  
Возвращаясь к формуле для вычисления тяги R (6.68) , р ассмотрим по 
отдельности нахождение каждого из трех комплексов, входящих в вы
р ажение (6.68) применителыю к р асчету сверхзвукового ПВРД. 

1 . Произведение тн w·н ·-- р асход массы воздуха, проходящий через 
двигатель, умноженный на  скорость полета. Раскрывая значение тн, 
как Qн W нF, будем иметь 

Обычно удобно оперировать не значением Fн, а эквивалентной ве
личиной Fн = qJдFвx. где ())д -- коэффициент расхода диффузора,  завися
щий от J.tн, а Fвх - площадь входа в диффузор. В место Fвх может быть 
взята и какая-либо другая площадь F, например площадь конечного 
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сечения диффузора Fд или площадь камеры сгорания двигателя Fн.. с. 
тогда 

или 

где 

mнW н =QнW;срдF к .сfвх =Q" (анМн)2<fдF к .сf в х •  

fвx =FвJFк . c • 

При р асчете двигателя характеристики входа, в частности зависи
мость <рд = f (Мн) , должны быть известны. 

w Рассмотрим вычисление отношения � =-3 • 
Wa 

В практике определения величины � могут быть два случая. 
1 .  Подогрев (подвод тепла )  является величиной з аданной, входя 

в систему исходных, необходимых для расчета величин. 
2 . Заданной ведичиной является коэффициент избытка воздуха а. 

Подогрев может быть з адан по-разному, например через максимально 
допустимую температуру в камере сгорания Тосг = ( Тосг) mах через мак
симадьное прир ащение температуры i1Tcг max или 't'шах· 

В этом случае можно воспользоваться ур авнением, устанавлива
ющим связь между подведенным теплом Q и приращением тепдосодер
жания рабочего тела, 

(6 . 75) 1 + aL0 
1 Учитывая ,  что � = 1 + gт =  1 + -- , из выражения (6 . 75) легко опаL0 

реде.,тшть � для различных значений подогрева . 
Таким образом, для определения � при заданном 't' необходимо знать 

Ни, Тон. ер сг, Срв· Если же известно а, то для определения р достаточно 
иметь значение L0, которое всегда известно, так как применяемое горю
чее входит в систему исходных данных. 

w Определим отношение ______!! • l(ак известно, скорость течения вы-
Wн 

ражается несколькими уравнениями, отличающимиен друг от друга 
величинами, через которые определяют скорость истечения Wa. 

В частности, оставаясь в рамках теории одномерных течений, мож
но написать 

Таким образом, для опредедения w·a надо знать кроме термодина
мических характеристик газа температуру торможения Тоа, полное дав
ление Роа, а также статическое давление в потоке (расчет Wa с исполь
зованием i-s диаграмм см. гл . VI I I ) .  Практически удобно выражать Тоа 
через Тосг, а Doa - через Ран или Росг, ПОJiьзуясь соотношениями Тоа = 
= Тосг [химическими процессами в сопле (Мн� З,О ) и теплообменом через 
стенки сопла пренt::брегаем]; и Роа = i1двРоп или Poa = i1cPocr· 

Если давление при срезе сопл а задано, например, условием Ра = Рн. 
го опредедение Wa труда не составляет. 
Однако в более общем случае Ра не может быть заранее задано и долж
но опредедяться через геометрические параметры сопла (Fa/Fнp) , усло
вия полета и потери в двигателе ( адв ) . 
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В этом случае удобно вычислять скорость истечения через Ма исхо
дя из выражения 

W�=(a M)�=kaRaTa М� 
или через температуру торможения 

2 _  · м� Wa-kaRaToa . • (1 + k" 2 I м:) 
Используя условия равенства расхода через критическое сечение и 

срез сопла, можно написать · 

kкp+ l ( kкр - 1 2 )2(kкр-1) 1 + 2 Мкр 

откуда , полагая Мк�= 1 ,0, 

М а 
k a+ l 

( 1 + ka
2 1 м�) 2 (ka-1) 

Отношение w а можно представить выражением Wн f kв - 1 2 r -- 1 +-- Mit  wa=
V 

kaRa ма 2 y-t 
W н kвRв Мн ka - 1 2 

' 

. 1 + -2- м " 
(6 . 76) 

где Ма с точностью до изменения ka я вляется постоянной величиной, а 

при регулируемом сопле ( Fa = var) Ма ЯВJl яется известной функцией 
\Fкр 

от Fa/Fкp [см. (3.36) ]. 
Для нерегулируемоrо сопла можно написать 

(6. 77) 

где 

const = -. /k-Ra -. / 
V kвRв r 

F R В определении _д___2_ трудность представляет устано.вление значе-
тнWн 

ния Fa , которое должно быть 1Известно, через как·ие-либо характерные 
для двигателя величины. 

Такими величинами может являться система относительных попе
речных сечений двигателя. 

Так, например, беря за  характерный размер максимальные попереч
ные сечения двигателя ( без сопла ) , которыми :могут быть Fд или Fк. с 
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(для цилиндрической камеры Fд=Fн. с) , после простых иреобразований 
можно написать 

(6 . 78) 

Как видно из выражения (6.78) , комплекс FaWPн определяется при 
тн н 

наличии известных значений некоторых конструктивных параметров 
(относительные поперечные сечения)  , подход к выбору которых был из
ложен выше. 

Если же вычисляются характеристики двигателя с известными отно
сительными размерами, то, естественно, никаких трудностей в опреде
лении F а не возникнет. 

Последней неизвестной величиной в (6 .68) является отношение 

р,. , которое можно выразить через очевидное соотношение Рн 

Ри 

k в ( k8- 1 2)k 8- 1  
Роа 1 + -2 - М и :rt (Ma) -�--.:__ _ __!_ __ _  а --� - дв :rt (Мн) '  ( ka-1 2)11а-1 
Рои 1 + -2- М а 

(6 . 79) 

где О'дв - коэффициент потерь полного давJ1ения по всему тракту дви
гателя,  

Таким образом, выражение для тяги приобретает вид 

.) +�м:)� - 1)- . ( ka-1 2)ka� 1 1 + -- М 2 а 

(6 . 80) 

Эффективное значение тяги Rд. э = Rд - Rx, где R". если vчитывать 
только волновое сопротивление диффузора, будет 

§ 6. О СОБЕН НОСТИ ГАЗОВО й Д И НАМИ К И  
И ХАРАКТЕР И СТИ КИ ГП В РД 

По мере увеличения скорости полета отпадает необходимость тор
мозить воздушный поток в диффузоре ПВР Д до дозвуковой скорости 
на полетных числах М> 5-;-6. Уровень повышения давления, необхо
димый для эффективной организации процесса, достигается при частич
ном торможении потока с сохранением сверхзвуковых скоростей тече
ния перед камерой сгорания. 
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На рис. 6.43 для иллюстрации приводится относительное повыше

ние статического давления ( ;: ) при торможении воздушного потока на 

величину дМн-д = З,О при  различных значениях Мн. Прямоточный дви
гатель, в камере сгорания которого подвод теп"ы происходит при сверх
звуковых скоростях, получиJr название гиперзвукового ПВР Д ( сокра-
щенно ГПВРД ) . Схем а 
ГПВР Д родилась в результате р д 
анализа р аботы обычного Р н  
СПВР Д, р аботающего при 
больших сверхзвуковых скоро-
стях полета. Какие особенности 
газо-воздушного тр акта и орге 
низ ации р абочего процесса 
свойственны СПВР Д при боль
ших полетных числ ах Мн? 

го о 

При полетах на  числах 
Мн� 5  уровень темпер атуры 
на  входе в камеру сгорщшя 
превыш ает темпер атуры само
воспламенения пр актически 
всех современных топлив. По
этому отпадает необходимость 
в специальных стабилиз аторах 
горения, камер а сгор ания 
упрощается и представляет со-
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бой простую прямоточную топ
ку. Нместе с тем при 
Мн>8+ 1 0  рост темпер атур на 
входе в камеру уже приводит 
к тому, что в самой камере сго-

Рис. 6.43. Относите.тыюе повышение стати-
ческОI о давления при изоэнтропическом 

торможении воздушного потока (k = 1 ,4) 

р ания повышение темпер атуры при сжигании топлив а оказывается 
весьм а незначительным вследствие процессов диссоциации продуктов 
сгор ания .  

Тепло к потоку подводится в основном при его р асширении в сопле, 
когда уменьшается термодинамическая температура в потоке и проис
ходит обратный процесс - рекомбинация мо.аекул . Таким образом, до
звуковая камера сгорания, в обычном представ"1ении как элемент 
ПВР Д, в котором подводится тепло к рабочему телу, перестает играть 
свою роль. Напрашивается вывод: если интенсивный процесс подвода 

г 

I Y , + Q 1 

�, , 
- - - - - - - - - - -

- - --� _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ ...""._ 

Рис. 6.44 Схема, и.пшос.трируюшая переход от дозвуко
вого к «сверхзвуковоll(у/> горению в прямоточной каме

ре ПJ3РД 

тепла к потоку начинается в сопле, то можно отказаться от дозвуковой 
камеры сгорания вообще и осуществлять процесс на  участке х - г при 
сверхзвуковых скоростях течения (рис. 6.44) . К этому можно прийти и 
с несколько других позиций. В предыдущих разделах, касающихся р аз
гонных СПВРД, показано, насколько резко ухудшаются характеристики 
нерегулируемых СI IВРД по мере увеличения скорости полета. Напом
ним, что это происходит в основном пото:му, что ухудшается работа 
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входного диффузора .  Число .М в горле нерегулируемого сверхзвукового 
диффузора с ростом полетного числа Мн монотонно возр астает, что при
водит к уменьшению коэффициента восстановления од вследствие роста 
потерь полного давления в замыкающем скачке за  горлом диффузора .  
Если к тому же не регулируется критическое сечение сопла ,  то замы
кающий скачок уплотнения вследствие уменьшения подогрева в камере 
будет перемещаться при увеличении полетного числа Мн по дозвуковой 
части диффузора .  Рост разрежения в дозвуковой части диффуз01ра при
водит к падению тягового усилия, направленного в сторону полета. 

З амыкающий скачок при пекоторой величине относите.'IЬного подо
грева может вообще «проскочить» в камеру сгорания, в которой автома
тически установится сверхзвуковая скорость на  входе . Таким образом, 
и в этом случае мы пришли к тому, что участок диффузора х - д стано
вится лишним и подвод тепл а можно начинать непосредственно в сече
нии т. Таким обра::Юм, имеются предпосылки (значите"1ьное повышение 
давления при частичном торможении входной струи) и прямая целесо
обр азность (с точки зрения регулирования газо-воздушного тракта пря
моточного двигателя )  отказаться от дозвуковой камеры сгорания орга
низовать подвод тепл а к сверхзвуковому потоку воздуха на выходе из· 
диффузора IJBP Д. При этом можно ожидать упрощения двигателя в 
целом : его конструкции, охлаждения стенок внутреннего тракта и т. д. 

Однако главное, что отличает ГПВР Д от СПВР Д и что открывает 
перед прямоточными двигателями (особенно р азгонными) новые перс
ilективы, это упрощение газо-воздушного тракта и в первую очередь 
ликвидация двух критических сечений горла диффузор а и критического 
сечения сопла .  

Остается, однако, иеясным вопрос, в какой мере могут сказаться на 
тягаво-экономических хар актеристиках двигателя значите"1ьные потери 
полного давления, которыми сопровождается подвод тепла к сверхзву
ковому потоку. Действительно, если в дозвуковых прямоточных камерах 
величина о� = 0,9-;-0,8, то в сверхзвуковых камерах сгорания потери р0 
могут достигать 50 % и больше. По этой причине если, например, срав
нивать тягаво-экономические характеристики идеа"1ьно регулируемого 
СПВР Д с характеристиками ГПВ Р  Д, то сравнение всегда будет в поль
зу СПВР Д. Однако в реальных случаях, когда необходимо учитывать 
потери полного давления во входном диффузоре (в С ПВРД они всегда 
выше) , лотери, связанные с несоответствием величин Fт; fкр 'И � f-r, 
ГПВР Д может иметь преимущества перед СПВР Д. 

ОСОБ Е Н Н О СТ И  О Р ГА Н ИЗА Ц И И  РАБО Ч Е ГО П РОЦЕССА 

В КАМЕ Р Е  СГО РАН ИЯ Г П В РД 

Р а•ссматривать характеристики ГПВР Д в отличие от СПВР Д не
возможно, не учитывая особенностей работы сверхзвуковой камеры сго
р ания. Напомним некоторые результаты анаJ1иза гидродинамики сверх
звуковых камер сгорания, проведеиного в гл . I l .  

Т а м  было показано, что п р и  подводе тепл а к сверхзвуковому пото
ку в цилиндрической камере очень быстро наступает кризис течения на 
выходе. ' Если после наступления теплового кризиса продолжать подво
дить тепло, то, очевидно, нарушится течение на входе в камеру и во 
входном диффузоре. Можно было бы ограничить подвод тепла в ГПВР Д 
условием возникновения в сечении г скорости звука. Это, однако, неце
лесообразно с точки зрения тягаво-экономических характеристик. 

ГПВР Д - это двигатель, предназначенный для работы при высоких 
скоростях полета ( Мн>5-;-6,0) . Именно начиная с этих чисел Мн поле
та, как показано выше (см. § 4) , оптимальные режимы ВРД соответ
ствуют полному испоJiьзованию тепловой энергии, заложенной в совре-
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Ме!fных топливах, т. е. режим работы камеры сгорания доJ1жен, по край
иен мере, соответствовать а =  1 ,0 ( или даже а <  1 ,0 при форсировании 
топливом) .  Сравним при числах Ми>5,0 подоrревы, которые могут быть 
получены при сжигании топлив типа керосина и водорода при а =  1 ,0 с 

предельными величинами f3V:t", которые можно реализовать в цилиндри
ческой камере ГПВ Р Д. 

Для получения принципиальной картины проведем р асчет, приняв 
k= 1 ,4 и Ср = 0 ,24 ккал/кг · град. Теоретически возможное повышение 
температуры при сжигании топлива в воздухе петрудно получить из 
уравнения теплового баланса (2 .45, а) , которое при  припятых допуще
ниях может быть записано так: 

(6 . 8 1 )  

Преобразуем его к следующему виду : 

( 1 + -
1 ) -. � = -. j ( I + -

1 ) ( 1 +  Ни ) 
a Lo V Тох V aLo \ cpTo.xaLo • (6 . 8 1 ' ) 

Предельный подогрев может быть найден из р авенства полных им
пульсов в начале (сечение х) и конце (сечение г)  цилиндрической ка
меры сгорания : 

{ 1 + _
1
_) • ( То

сг = 2 (Лх +-
1 ) =-

1 z (J.x) ,  
\ a L0 V Т ох Лх 2 

(6 . 82) 

. 

где Ни и L0 - теплотворная способность и стехиометрический коэффи-• 
циент топлив а ;  

w 
Лх = --

х
- - коэффициент скорости в начале камеры сгорания . акр х  

Подставив в уравнение (6.8 1 ') конкретные величины Ни и Lo и при-
няв Т ох = Тон. получим показанные на рис. 6.45 кривые зависимости /3 V� 
от Ми для двух топлив, близких по характеристика м к керосину .(кри
вая 1) и водороду (кривая 2) . 

Значения предельных подогревав в соответствии с уравнением 

(6.82 )  р ассчитаем для ряда LlMн-x· З ависимости (�V1:) np � f (MнllMн-x) 
нанесены на рис. 6.45 пунктирными линиями. Из сравнения приведеиных 
на рис. 6.45 кривых можно заключить, что на начальном участке работы 
ГПВР Д по числам Мн полета цилиндрическая камера сгорания не по
зволит реализовать всю химическую энергию, з аложенную в углеводо
родных топJ1ивах. Так, например, при торможении воздушного потока в 
диффузоре на LlМн-х = З,О ·в цилиндрической камере можно подвести все 
тепло, способное выделиться при сжигании в воздухе топлива типа во
дорода только начиная с Мн = 9+ 10. В действительности диссоциация 
продуктов сгорания приводит к уменьшению реальных подогревав при 
сжигании топлив в камерах ГПВР Д, поэтому предельные подогревы 
в цилиндрической камере ограничены меньшими числами Ми по срав
нению с приведеиными на рис. 6.45. В з ависимости от числа Мх в нача
ле камеры сгорания огр аничения по теплоподводу могут иметь место в 

реальных случаях до чисел Ми = 7+8. 
Для того чтобы подвести все тепщ>, образуюшееся при сжигании топ

лив в камере _ ГПВР Д при возникновении тепловоrо кризиса,  ее необхо
димо расширять, т. е. к цилиндрической камере надо присоединить ·рас
ширяющийся участок, в котором будет подводиться та часть тепла, ко-
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торую не удалось подвести к потоку вследствие кризиса течения 
(рис. 6 .46) . 

Представим теперь, что торможение воздушного потока в диффузоре 
происходит до пекоторога числа Мх (Мх> 1 ,0 ) на входе в камеру сго
рания.  З ададимся вопросом, каким образом це.1есообразнее перер аспре
делить располагаемое тепло между цилиндрическим и расширяющимся 
участками камеры. При решении этого вопроса необходимо учитывать 
два ф актор а :  во-первых, потери 
полного давления при теплопод-
воде в камере сгор ания ГПВРД, pvt 
которые составляют существен- � 

"� 
1 ( Н •""'" ";#!' )р 

( к• ал ) / 1 Н и= 10000 --нг ную долю потерь в его газо-воз
душном тр акте и ,  во-вторых, 
площадь камеры в конце тепло
подвода. 

Если выходное сечение сопл а 
имеет огр аниченную площадь вы
ходного сечения, то небезр азлич-
но, какова будет величин а пло
щади р асш'Иряющейся камеры в 
конце теплоподвода, так как не
обходимо, чтобы сопло имело до
статочную степень р асширения .  
Естественно, что ответ на  постав
ленный вопрос будет во многом 
з ависеть от з акона теплоподвода 
на р асширяющемся участке ка
меры . Будем считать, что соот
ветствующая система подачи топ-

-.:::::::::::--. - ;:: r-::::: f=:::::: - -
1, 0 

/ / �  � !:!. М  н= S, а  
"" �'ч, а ·--t ·· 

� м  H �J, O --
3 4 s 6 7 8 9 

Рис. 6Л5. Соотношение предельных и 
р асполагаемых относительных подогре
вав в цилиндрической камере сгорания 

ГПВРД:  
1-Н и = 1 0  000 хкал/кг; Lo=IБ; 2-Н и = 

=28 600 хкал/кг; L0=34,5; 
- - - - предельные пинии по подогреву 

лив а по длине камеры позволит обеспечить установленный закон тепло
подвода. 

В гл . I I  показано, что потери полного давления при подводе тепл а 
к газовому потоку увеличиваются с возрастанием скорости течения (см .  
рис. 2. 1 0 ) . В сверхзвуковой области течения увеличение площади кана
ла само по себе приводит к росту числа М. Поэтому минимальные поте
ри полного давления в камере сгорания в целом будут в том случае, 
когда подвод тепл а на цилиндрическом участке осуществляется до мо

m.x r 

1 1 

С Г  К 

о 1 1 1 
- - - - -- __L _  -- - _!_ .  -- - ..J...._ - ----=:..::: . -

Рис. 6.46. Схема ГПВР Д с обозначением кон-
1 рольных проходных сечений газо-воздушного 

тр акта 

мента наступления кризиса 
течения и заверш ается в р ас
ширяющейся камере при со
хр анении числа Мг в потоке, 
р авном 1 ,0 .  В действитель
ности Мг-сг должно быть не
сколько больше 1 ,0 .  

На рис. 6 .  47 показаны 
величины коэффициентов по 
терь полного давления в ка
мере ГПВР Д с цилиндриче
::ким и р асширяющимся уча
стками в зависимости от 
относительного подогрева 
при разных числах Мх в н а 
чале теплоподвода. Макси

м альная величина  а� реализуется, когда число М на входе ее р авно 1 ,0 . 
В этом случае камер а должн а р асширяться с самого начал а теплопод
вода.  Нетрудно проверить, что при такой организации теплоподвода при 
заданном числе М на входе в камеру будет наименьшей и конечная 
площадь р асширяющегося участка. 
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Из уравнения р асхода через сечение сг имеем 

Так как произведение PocrQ ('Acг) при Лег = 1 ,0 в данном случае мак
сим ально, то при неизменной массе газа тг и его температуре Тосг пло

о 
1, 5 

Рис. 6.47. Коэффициент потерь полиого 
давления в сверхзвуковых камерах сго

рания. 

Цилиндрическая камера: 
1 - Мх < 1 , 0; М сг - 1 , 0  ( для сравнения ) ;  6 -

м х - 2 , 0; 7 - мх � з,о; в - мх - 4,0 
Рас ширяющаяся камера: 

2 - Мх-сг - const - 1 , 0; 3 - Рх-сг = cons t ,  
4 - M.,_ 0r=l ,2 ; 5 - M., > I ,O, М0г= 1 ,0 

щадь F cr будет миним альна. 
К такому же выводу относи
тельно метода организации теп
лоподвода в камере ГПВР Д мож
но прийти и с чисто термодина
мических nозиций.  Как известно, 
эфективность подвода тепла к р а
бочему телу тем выше, чем при 
большем статическом давлении 
(по сравнению с окруж ающей 
средой ) происходит подвод. При 
подводе тепл а к сверхзвуковому 
потоку в цилиндрической камере 
статическое давление повыш ает
ся и ,  следовательно, каждая но
в ая порция тепл а подводится при 
большем давлении, чем предыду
щая. Если камеру сгор ания рас
ширять до того, как наступит 
тепловой кризис, то статическое 
давление в конце теплоподвода 
возр астет в меньшей степени 
вследствие влияния расширения 
канала .  На рис. 6. 48 приводятся 
р асчетные гр афики отношений 
статичесКО["О давления в конце 
теплоподвода к полному давле
нию воздуха в начале камеры д.тiя 
р азных начальных чисел Мх. 
Пунктирная линия соответствует 

тепловому кризису в конце цилиндрического участка. Подвод тепл а на 
р асширяющемся участке осуществлен по закону Mг-cr= const ( сплошные 
линии ) . 

Близкие результаты к р ассмотренному выше оптимальному методу 
теплоподвода дает подвод 
тепл а на р асширяющемся 
участке камеры по з а
кону p = const (пунктир
ные линии н а  рис. 6. 48) . 
В последнем случае, однако, 
теплоподвод на цилиндриче
ском участке должен быть 
огр аничен числом Мг> 1 ,0 .  

Чтобы в конце тепло
подвода была максимальной 
величина  O"-r: и миним альной 
Fсг, необходимо подобр ать 
Мг таким обр азом ,  чтобы 
Mcr = 1 ,0 [см . ниже соотно
шение (6 .  95 ) ] . 
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Р ис. 6.48. Изменение статического давления 
в конце сверхзвуковой камеры сгор ания в 
зависимосн1 от подогрева при р азличных 

числах l\1 в начале теплоподвода 



О С Н О В Н Ы Е СООТ Н О Ш Е Н ИЯ ДJIЯ РАСЧ ЕТА 
ПА РАМЕТРО В ГАЗО В О ГО П ОТОКА ПО РАБО Ч ЕМУ Т РАКТУ Г П В РД 

Оставаясь в рамках припятых в этой гл а ве допущений о физической 
природе рабочего тела,  свойственных классической гидродинамике (по· 
стоянство физических констант газа,  отсутствие химических иревращений 
при изменении температуры и т. д. ) ,  мы при написании расчетных соот· 
ношений будем учитывать отличие физических характеристик газа (k и 
ер ) только в контрольных сечениях газо-воздушного тракта. Кроме того, 
щ�и выводе уравнений для описания большинства процессов в двигателе 
мы откажемся от понятия заторможенного состояния газа, которое при 
сверхзвуковых числах 1v\ течения газа менее удобно, чем при дозвуко
вых скоростях. Очевидно, если не учитывать зависимости k и ер от тем
пер атуры, то при любых числах М в потоке (M�l ,O) безразлично, как 
проводить расчеты течения газа -- по термодинамическому или з атор· 
моженному его состоянию. Однако в реальных условиях расчет нужно 
проводить с учетом зависимости Ср и k от термодина мической темпера
туры,  что требует иного написания основных уравнений. Все иллюстра· 
тивные цифровые примеры мы приведем, принимая постоянными 

k и еР ( k= 1 ,4; с Р =0,24 тстеал ) независимо от процессов, происходя-
тег - град 

щих с потоком (торможение, подвод тепла, р асширение) . 
З аметим также, что течение в газо-воздушном тракте ГПВР Д су

щественно неодно:мерное. :У"же на входе в камеру сгорания сверхзвуко
вой поток, пройдя воJIНЫ сжатия, отраженный от обечайки скачок уплот
нения и разворот вокруг угловой точки излома центрального тела,  будет 
иметь существенно неравномерное р аспредеJ1ение газодинамических па
раметров в ядре потока. Кроме того, наличие пограничного пристеноч
ного слоя и взаимодействие его с ударными волнами приводят к нерав
номерным скоростным полям в поперечном сечении (см .  рис. 6.43) . 

Одномерные уравнения, .которыми мы будем ниже пользовать
ся, естественно, не учитывают всех особенностей течения в газо-воз
душном тракте ГПВР Д.  Однако они позволяют найти сред1Iие в каждом 
контрольном сечении газодинамические параметры потока и определить 
основные характеристики двигателя. Учет неравномерности течения, а 
также отличие реального потока от «классического» выходит за  грани
цы поставленной здесь задачи - получить принципиа.JJьные особенности 
работы и характеристики ГПВР Д. Эти вопросы частично рассмотрены 
[36], однако до конца в настоящее время еще вообще не выяснены. Пос
ле сделанных замечаний покажем ход р асчета газодинамических пара
метров вдоль рабочего тракта ГПВ Р Д. Считаем заданными полетные 
условия (Н IИ Мн) , характеристики диффузор а (<рд, О"д, Схд) , величину 
теп.поподвода или суммарного а в камере сгорания, а также следующие 

относительные размеры газо-воздушного тр акта:  Fm (или Fx или 
Fвх Fвх 

Fг ) , так •как в ГПВРД Fx=Frn = Fr и Fa • Рассмотрим nоследователь-
Fвх , Fвх 
но изменение параметров потока на участке н. -- т, т - г, г - сг и 
сг - а. 

Участок н- т 
Приравнивая массовые р асходы воздуха в сечениях н и т, можно 

определить среднее число М в минимальном сечении диффузора т, ко
торое мы по-прежнему будем называть горлом,  из соотношения 

Mm i'k;. Мн Y/i;; 1!_ Fвх (6 . 83) k н m+ 1  - k н m+ 1 а -F ---- д т 

( kн т-1 2 \ 2 (kн т-1) ( kн т-1 2 ) 2 (kн т-1) 
' 1 + 2 М т } 1 + 2 Мн 

9* 259 



Использование соотношения (6 .83) удобно, если известен коэф фи
циент потерь полного давления ад. По поводу величины ад следует на
помнить (см. гл . IV, § 6) , что она не равна сумме потерь полного дав
ления в скачках уплотнения и трения потока на стенках воздухозабор
ника.  Величина ад включает в себя также потери р0 условного осредне
ния неравномерного потока в сечении т, т. е. aд = <Jн-m<Jcp, где аоср опре
деляется правилом осреднения (см. [5] и гл . VI I I ) . 

Если последующий теплоподвод к потоку осуществляется в цилин
дричесiюй камере и завершается однородным течением на выходе из 
нее, то <Jocp представляет собой потери полного давления при выравни
вании поля скорости в цилиндрической трубе. Для определения crocp 
при известной неравномернос11и параметров в 'сечении т можно исполь
ЗОIВать метод расчета цилиндрического эжектора  ( см .  гл. V) . Одн а ко 
более удобно определить осредненные параме11ры в сечении т, привле
кая характеризующее !Изменение полнота импульса на участке н--т 
(см .  гл . IV, § 6) : 

1 
z (Лт)= (kнm:l J kв-1 [ (kи M;+ I )  - ( k; cx км;+ r )( I - Fm) )y (:н) . (4. 44) 

Для определения пар аметров потока в сечении т необходимо в 

этом случае знать величину коэффициента сопротивления центрального 
rела диффузора С:хк в набегающем потоке и Схд· Если отраженный от 
обечайки диффузора скачок уплотнения не влияет на р аспределение 
давления на центральном теле, то величину Схн можно найти по табли
цам  [6] по параметрам набегающего потока Мн и I-(e. 

Таким образом , при известном ад или Схн можно найти среднее чис
ло Мх в начале теплоподвода . После определения числа Мх не представ
ляет труда определить давление и температуру в потоке воздуха в се
чении т: 

Тон . kн т - 1 м 2  
1 + 2 т 

где kнm - средний показатель адиабаты сжатия воздуха на участке 
н - т; 

kн, kx - показатели ади абаты при ТР.Мпературах Т" и Т х ·  

Участок т-г 

На участке т -- г происходит подвод тепла к потоку воздуха .  При 
расчете цилиндрического участка камеры ГПВР Д приходится решать 
две противоположные задачи. Первая задача заключается в определе
нии предельного подогрева воздуха при известных из расqета диффузо
ра  параметрах на входе в ка меру и соответствующего ему расхода топ
nива или величины коэффициента избытка воздуха .  Вторая задача со
стоит в определении газодинамических параметров в конце цилиндри
ческого участка камеры при известных пар а метр ах потока воздуха на 
входе в камеру и подогреве, заведомо меньшем предельного. 

При решении первой из указанных выше з адач исходим из того, что 
число М на выходе из камеры известно. При определении предельного 
подогрева принимается Ivlг = 1 ,0 .  Излагаемый метод рас чета справедлив 
и при р а венстве Мг некоторой другой постоянной величине. 
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Запишем уравнение сохранения полного импуJ1ьса для течения газа 
на цилиндрическом участке х - г в следующей форме:  

Учитывая ,  что а= VkRT, получим 

z (yk:; Мх) 
z (Уkг Мг) 

(6 . 84) 

При Мг = 1 ,0 
1 

�ц R_г_Т_г = -----'--k=.x_M...::x'-{-- Ykx Мх+ У 
RxT х �rt: 1 

у kг + -v
kг 

(6 . 85) 

При известных величинах kx, Мх и kr ( в�1ичина kг - истинный ко
эффициент адиабаты з ависит от Тг, поэтому задачу надо решать в не
сколько приближений) из соотношения (6.85) , испо.1ьзуя дробио-линей
ную функцию z (x) , можно найти относительное повышение температу
ры в потоке, соответствующее тепловому кризису на выходе из камеры. 

Привлекая уравнение энергии, можно определить величину �ц 
(и, следовательно, 1коэффициент избытка воздуха ац) на цилиндр1Ическом 1 
участке камеры �ц= 1 +-- . Запишем уравнение сохранения энергии ацLо 

�ц [ Cpm гTr + (аг�г)2 1=(�ц - l ) Ни + срт хТх + (ах�х)2 • (6 . 86) 

kR Учитывая , что ер = k -
1 

, преобразуем это уравнение к виду 

� u [k:;-.:1 RгТг + (ar�r )2 ] = [
k
�;_

l 
RxTx + (ах�х)2 + (�u - l ) Hu (6 . 86 ' )  

или 

(6 . 87) 

где kт- средний показатель адиабаты,  соответствующий cpm• Приняв 
Mr = 1 .0 ,  получим 

(6 . 88) 

Решая совместно уравнения (6.84) и (6 .87) , в которых два неизве
R Т  стных �ц и --..!:......!:. , можно определить величину Рц и термодинами-RхТх 

qескую температуру потока в сечении г. Величина Рг может быть най-
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дена из уравнения сохранения потока импульса на цилиндрическом уча
стке камеры, записанного в форме 

(6 .  89) 
откуда 

Рг = Рх (6 . 90) 

(6 . 9 1 )  

Замети м, что при течении реального газа надо учитывать зависи
мость kг и R от Тг и Рц· Поэтому необходимо решать з адачу с помо
щью итерационного процесса .  В начале определяются величины Тг, Рг и 
Рц при kг = kx ; Rг = Rx· По найденным величинам Тг, Р1• и Рц (состав га
зов ) уточняются kг и Rr и делается второе приближение для Тг, Рг и �ц· 
Далее выполняется столько итераций, сколько необходимо для схожде
ния процесса . Практически этот р асчет удобно производить с привлече
нием is-диаграмм продуктов сгорания р ассматриваемого топлива в воз
духе (см.  гл . VI I I ) . Если не стремиться строго иметь в сечении г тепло
вой кризис, то можно сразу задать величину ац. После чего, последова
тельно решая уравнения (6 .88) , (6 .84 )  и (6.90 ) , можно определить Tr, 
Мг и Рг· В том случае  если Мг окажется значительно больше 1 ,0, то 
надо уменьшить ац, повторив р асчет. В принциле таким образом можно 
подобрать величину uц, соответствующую тепловому кризису в конце 
цилиндрического участка камеры. При наличии термодинамических таб
лиц физических констант газа ,  з ависящих от а, такой путь решения урав
нений ( 6.88) , (6 .84 ) , ( 6.90) бm1ее удобен. Так как иначе, используя урав
нения (6 .84 ) - (6.90) , определяем Tr, Рг и ац. Если в результате расчета 
окажется, что ац не соответствует физическому смыслу задачи (напри
i\iер , ац < 1 ,0) , то это означает, что при полном использовании тепловой 
энергии, заложенной в топливе , тепловой кризис в камере не наступает 
(Мг> 1 ,0 ) . Необходимо решать 2-ю из указанных выше задач. Решение 
2 -й из отмеченных выше з адач - определение параметров в конце ци
линдрического у ч астка камеры сгорания - производится также с при
вл ечением уравнений ( 6.84) - (6.90 )  и (6 .88) . Неизвестными в этом слу-
чае являются три величины : Мг, Pr и отношение RrT 

г . Совместное pe-
RxT.x 

шение уравнений (6 .84) , (6 .88) позволяет определить Mr и RгTr/RxTx, 
после нахождения которых из уравнения (6.90 )  рассчитывается значе
ние давления р_г. 

У•шсток z - cz 

За пишем уравнения, связывающие параметры газового потока при 
подводе тепла на расширяющемся участке камеры сгорания. 
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Уравнение сохранения энереии 

По аналогии с ( 6.87) имеем 

(6 .  87')  



Здесь �к учитывает массу топлива, вводимого в камеру на участке 
г - сг ;  его можно выразить через коэффициенты избытка воздуха :  1 

1 + --
R = aLo t'к 

1 
1 + -

ацLо 

где а - суммарный коэффициент избытка воздуха для камеры в целом; 
ац - коэффициент избытка воздуха на цилиндрическом участке. 

где 
Fсг 

Уравнение неразрывности 
R R.сгТ сг = Mcr Pcr F cr t'к • 

R.гТ г Мг Рг Fг 

Уравнение иэ.м.енения поток,а полного иJипульса 
[с испольэование.м. уравнения (6.84) ] 

�к -. f R.сгТсг 

V R.г
Т

г 

(6 . 92) 

(6 . 93) 

\ pdF - учитывает силу, приложеиную к стенке камеры в направ
fг 

лении вектора скорости потока .  
З аписанные выше уравнения содержат четыре неизвестных величи

ны : Мсг. Pcr. Fcr и Тег и одну неизвестную функцию p (F) .  
Уравнения могли бы быть решены при з адании функции p (F) и из

вестных величинах Pcr и Fr (двигатель конкретной геометрии ) . Однако 
правильней будет решить уравнения (6.87' ) ; ( 6.92 ) ; (6 .93 ) ,  з адав целе
сообразный з акон теплоподвода на расширяющемся участке камеры, 
имея в виду, что его можно будет осуществить при отр аботке двига
теля .  

Выше были р ассмотрены два эффективных з акона  теплоподвода, 
позволяющих описать течение с теплоподводом интегральными уравне
ниями:  закон теплоподвода при сохранении постоянным статического 
давления в потоке (Рг =  Pcr = coпst) ; и закон теплоподвода при сохране
нии постоянным числа М или kM2 в потоке - �lг = Nlcr. или krM; = k c rM�г .  
Оба закона теплоподвода эффективны при Мг = 1 ,0 или Мсг = 1 ,0 .  Изме
нение параметров газового потока в камере сгорания при этих з аконах 
теплоподвода р ассмотрено нами подробно в гл . I I .  

Напомним, что теплоподвод, nри котором в потоке сохраняется не
изменным комплекс kM2, приводит ;к изменению статического давления 
в соответствии со следующим соотношением (2.38) (см. гл . I I ) : 

2 
71гМг 

Рсг = ( RгТ г ) -2 (.h)krM� . 
Рг Rсг

Тсг �к 
(6 .  94) 

С другой стороны, теплоподвод при р = coпst позволяет сразу найти 
соотношение между скоростями потока газа в сечениях г и сг : 

или 

W = W ь_ с г  г �к 

(6 . 95 ) 
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Сдел аем одно за мечание, касающееся расчета камеры сгорания с 
теплоподводом по закону Pг-cг = const. Из соотношения (6.95) легко за
мстить, что при сохранении p = const число М в потоке уменьшается так, 
как растет величина асг · Поэтому в начале теплоподвода, т. е. в конце ци
Jiиндрического участка камеры, число l'\1 должно быть больше единицы. 
Если добиться, чтобы в камере р асширяющегося участка камеры был 
тепловой кризис, т. е .  Мсг = 1 ,0, то в конце ЦИJ1ИНдрического участка 
число Мг может быть найдено из соотношения (6.95) . Таким образом , 
при теплоподводе по закону Pг-cг = const расчет цилиндрического и рас
ширяющегося участка надо проводить совместно. ПоскоJiьку соотноше
ния (6 .94) и (6 .95) получены ·с использованием уравнения д!ВIИЖения, то 
м ожно не привлекать уравнение (6 .93) и рассчитывать течение на р ас
ширяющемся участке камеры, используя только уравнения (6.87' ) , 
( 6 .92 )  и (6.94 )  или (6 .8i' ) , (6 .92) и (6.95) . В этих уравнениях три неиз
вестных:  Т сг. Рсг и F сг или Т сг. Мсг и F cr. так как в первом случае 
}\1 г = Мсг (или kгМ; = kсгМ ;г ) ,  а во втором - Рсг = Рг, которые известны 

из расчета цилиндрического участка камеры сгор ания. 
Решив эти уравнения (за мечания,  относящиеся к зависимости k от 

Т, остаются в си.т1е ) ,  можно найти потребную степень расширения ка
меры сгорания и параметры газового потока в ее конечном сечении. 

Еще раз отметим, что в том случае когда весь теплоподвод можно 
•)существить на цилиндрическом участке камеры, то ее расширяющаяся 
•rа сть будет р аботать как сопло. Если  двигатель с конкретной геометри
ей имеет ПJ1ощадь в конце камеры Fк большую, чем величина Fcr. полу
ченная из расчета по приведенны.м выше уравнениям,  то участок между 
сечением сг - конца теплоподвода - •и k будет также работать как 
часть сверхзвукового сопла .  

�·часток сг - а  

Расширение газа в сопле ГПВРД в отличие о т  расширения в обыч
ном сверхзвуковом сопле СПВР Д может начинаться при сверхзвуковых 
скоростях потока. Соп.ло ГПВР Д представляет собой, по существу, уча
сток сверхзвуковой части обычного сопла .  Скорость га за на его срезе 
можно определить, например, считая,  что истечение происходит из пеко
торого условного сверхзвукового сопла,  у которого параметры перед 
истечением равны заторможенным параметрам газа в конце теплопод
вода .  Р асчет расширения в условном сопле проводится по приведеиным 
выше фор мул ам (3 .5 ) , (3 . 1 5 ) в зависимости от того, что известно : пло
щадь выходного сечения .сопла Fa или давление Ра· 

ВЛ И Я Н И Е Н ЕКОТО РЫХ ПА РАМЕТ РОВ НА ТЯ ГОБО-ЭКОНОМИЧЕСКИЕ 
ХАРА КТ Е Р ИСТ И КИ Г П В РД 

Тяга (R ) , коэффициент тяги ( cR) , удельный импульс (/R) ГПВРД 
могут быть рассчитаны по тем же формулам ,  что и аналогичные пара
метры СПВР Д .  З апишем формулы для определения cR и J R ГПВР Д и 
кратко рассмотрим последовательность определения входящих в них ве
личин.  Вследствие больших располагаемых перепадов давлений в сопле 
ГПВРД истечение из него при конструктивно приемлемых величинах Fa 
пrоисходит с определенной степенью нерасчетности (.Ра> 1 ) .  Поэтому 
будем использовать выражение для коэффициента тяги в форме (6 .69) 
при с:):д = О  

(6 . 69) 
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Вычисление удельного импульса будем производить по формуле 

(6 . 70) 

Для р асчета с8 и lн по формулам (6 .69 ) , ( 6 .70) необходимо в каче
с rве исходных данных иметь : параметры окружающей атмосферы и ско
рость полета ( Т н. Рп, Wн) , хар актеристики диффузора (срд, ад. Схд) , ха
рактеристики топлива (Ни и L0) , суммарный коэффициент избытка воз
духа в камере ( а) и основные р азмеры газо-воздушного тракта (удобнее 
в относительных величинах (Fm/Fвx; Fк/Fвх; Fa/Fвx) · 

Тогда в формуле для сн будут неизвестным и  две величины : скорость 
истечения W а и давление на срезе сопла Ро. · Чтобы их определить, нужно 
провести полный газодинамический р асчет проточного тракта ГПВР Д от 
сечения н до сечения а. Ход этого расчета показан нами выше. 

Картина те ченш; 

-- - -- - -- - аг-- -
Ра счетная схена 

mx г с г  

�,�t-mJti�м, 
Oj 

Р ис. 6.49. Физическая картина течения (а)  и р асчетная схема тече
ЮiЯ (б) в камере ГПВРД 

Рассмотрим теперь влияние параметров р абочего процесса и гео
метрических соотношений между основными проходными сечениями га
за-воздушного тракта на  тягаво-экономические характеристики ГПВ Р  Д. 
Другими словами, проварьируем величинами, входящими в исходные 
данные, указанными выше и определяющими работу двигателя .  На 
рис. 6.49 дан схематический чертеж ГПВР д, характеристики которого 
мы будем исследовать. Двигатель имеет односкачкавый диффузор с по
лууглом конуса. Р асположение иглы конуса относительно обечайки 
всегда таково, что q>д = 1 ,0 и Схд = О. 

Камера сгорания двигателя состоит из цилиндрического и расши
ряющегося участков. Процесс подвода тепла на  р асширяющемся участке 
будем осуществлять по з акону Mr = Mcr =  1 ,0 .  

Процесс теплоподвода на цилиндрическом участке будем продол
жать до наступления кризиса течения, если это позволяют энергетиче
ские характеристики топлива .  В том случае, когда при а = 1 ,0 на цил ин
дрическом участке камеры значение Мг> 1 ,0, считаем, что р асширяю
щийся участок камеры представляет собой часть выходного сопл а .  Для 
того чтобы учесть гидравлические потери по тракту двигателя ,  введем 
коэффициент потерь выходного импульса 'I'Jc и примем его равным 0,97. 
В дальнейшем мы р ассмотрим влияние величины Ч с  на характеристики 
ГПВРД. Параметры воздуха в конце диффузора (в  начале камеры сго
рания) будем рассчитывать по методу, основанному на использовании 
уравнения ( 4. 44) при известной вел'Ичине С хн· Величины С хн в за·ВИ•СJИМО
сти от полетного числа Мн и угл а бкн примем в соответствии с графика
ми работы [20]. 
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На рис. 6 .50 показаны полученные в результате проведеиных расче
тов графики изменения J я и ся от коэффициента избытка воздуха а. 
Рис. 6.44 показывает, что при Мн;;;:;: 6,0 максимальная экономичность 
ГПВР Д соответствует режиму камеры сгорания а �  1 ,0. 

Таким образом, с точки зрения оптимального теплоподвода ГПВР Д 
не является исключением из других типов В Р  Д. 

Рис. 6 .5 1 иллюстрирует влияние относительного размера площади 
цилиндрического участка камеры сгорания на удельный импульс ГПВР Д 
при двухполетных числах 1v1н. Величина Fx (Fx = Fm) характеризует сте
пень поджатия сверхзвукового потока в диффузоре. Так как параметры 

v -r--М н=5 ---
12500 

г---.. 
� 

� ' 7  

70000 

7500 �- . ........... 
�-� !'-. .5000 

2500 
1, 0 

� 
Z,O 

""' 
M !f lD 

3,0 0: 
Рис. 6.50. Влияние а на удельный 
ИМПу ЛЬС ГПВР д (Т  н =  2 1 6,5° К; н и = 
= 4 1  900 кджfкг ; Lo = 1 5;  Frn = 0,2 ;  

бкн =20°; Fa = -- = 2 ,0 - Fп ) 
Fнх 

151100 

:s: 

70000 

� 
"'н <З 
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Рис. 6 .5 1 .  Вюшние вею1чины отно
сительной площади горла диффу-
зора IE l удельный импульс 
ГПВРД (Тн = 2 16,5"' К; Ни = 
= 4 1  900 кджjкг; Lo = 1 5 ;  F а = 2.0; 

а = 1 ,0) 

на входе в камеру после торможения в диффузоре зависят помимо F т 
также от потерь полного давления ад, то графики приводятся для раз
.'Iичных углов конуса диффузор а .  Сочетание Рт и бнн дает для односкач
кового конуса однозначную зависимость величины ад от числ а Мн, ко
торая приводила-сь ранее в 1гл. IV (см. рис. 4 .  28) . В то же время форма 
конуса, в данном случае величина <>нн. является более наглядной ха
рактеристикой диффузора ГПВР Д. 

Как видно из рис.  6.45, экономичность ГПВР Д возрастает по мере 
уменьшения относительного поперечного р азмера камеры сгорания в на
чале теплоподвода.  Объясняется это двумя причинами:  во-первых, 
с уменьшением величины F т падает число Мх в начале камеры и, сле
довательно, уменьшаются потери полного давления при подводе тепла 
и, во-вторых, при фиксированном Fa с уменьшением Fm возрастают сте
nень расширения потока в выходном сопле и выходной импульс реак
тивной струи. Влияние угл а конуса бнн на величину J л объясняется уве
личением ад при торможении потока в диффузоре. 

Обратим внимание на то, что влияние угл а  конуса диффузора (в  р ас
сматриваемом диапазоне углов бнн) на удельный импульс ГП ВР Д 
противоположное по сравнению с ГПВ Р  Д.  �т СПВР П при больших по
летных числах Мп экономичность возра·стает с ро-стом угла по-ворота по
тока на конусе диффузора (до оптимальных значений) в связи с уве
личением ад. 

Диффузоры ГПВР Д имеют меньшие величины оптимальных углов 
поворота потока на конусе, чем СПВР Д. Связано это с ВJ1Иянием по-
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терь полного давления при последующем теп"1оподводе к сверхзвуково
му потоку за диффузором. На рис. 6.52 приводится заимствованная из 
:штератvры * кривая оптимальных углов конуса при торможении сверх
звукового потока ГПВР Д с последующим теплоподводом. Для сравне
ния там же приводятся оптимальные углы поворота потока в диффу
зоре СПВРД. 

Рис. 6 .53 показывает непосредственное влияние степени расшире
н и я  сверхзвукового сопл а на экономичность и тягу ГПВР Д. Так, напри
мер, по сравнению с цилиндрическим двигателем (Fa!Fвx = 1 ,0 ) повыше

F ние степени расширения сопл а до _!!.. = 3,0 позвол ят повысить !н и сн 

примерно на 20 % .  

0,4 

O,'J 
0,2 
0,1 
о 

- f----........... � r-.. - -
1 -

5 В 7 В 9 10 М н 
Рис. 6.52. З ависимость (бив) o p t  
от Мн в системе косой ска

чок + теплоподвод (кривая 1 ) . 
К:ривая 2 (для сравнения ) со
ответствует оптимальной систе

ме косой скачок + прямой ска -
чок 

Евх 

J '!:!!!с R KZ R 
15000 1, 5;_---т-----.-----,-----, 

10000 ��--_L-----;!--;;---L----т 
1 0  2,0 fa 1 

Р ис. 6.53. Влияние степени р асширения сопла 

ГПВР Д н а  характер истики двигателя при  Мп = 
= 5,0 (топливо Ни = 4 1 900 t<.:дж/1\.г; Lo = l5 ;  а = 

= 1 ,0 ;  Fш = 0,2 ; 6кв = 20°) 

.. чх 

Как уже отмечалось в начале этого параграфа,  одним из основных 
преимуществ ГПВ Р Д перед СПВР Д является у.1учшение характеристик 
двигателя с нерегулируемыми проходными сечениями газо-воздушного 
тракта в широком диапазоне полетных условий. Проилл юстрируем это 
одним примером . Рассчитаем характеристики разгонного СПВРД с не
регулируемыми соплом и диффузором и сравним их с характеристи
ками нерегулируемого ГПВР Д. 

Исходные данные для расчета примем следующие :  
1 .  Топливо : Ни = 4 1 900 кдж/кг ( 10 000 ккал/к.г ) L0 = 1 5.  
2 . Характеристики диффузора :  q>д = 1 ,0 ;  Схд = О ;  угол конуса бнн = 20°, 

относительная площадь горла Fm = 0,2. 
3 .  Относительные р азмеры газо-воздушного тракта СПВР Д: 

Fa/Fвx = 1 ,0 (цилиндрический двигатель) ; Fнp/Fa = 1 ,0 (СПВ РД м акси
мальной тяги на расчетном режиме работы в нача"1е  разгона) . 

4. Относительные р азмеры газо-воздушного тракта ГПВРД: 
FnxiFa =  1 ,0 ; Fx/Fвx = 0,2 ; Fr = Fx;  Fcr!Fr рассчитывается в соответствии с 
подогревом в начале р аботы ГПВР Д (.Мн = 5,0) и в дальнейшем остает
ся неизменной. 

На рис. 6 .54 приводятся результаты расчетов Сн и !н СПВ РД (пунк
тирные линии ) и ГПВРД (сплошные линии) в диапазоне чисел .Мн = 
= 3+ 1 О. Сравнение тягаво-экономических характеристик СПВР Д и 
ГПВРД показывает, что в данном случае переход СПВРД на  гиперзву
ковой режим работы позволяет получить удовлетворительные характе-

* В.  И.  П е н з и н .  Об условиях оптимальности сверхзвуковых течений с косыми 
скачками уплотнения и последующим теплоподводом . Изв. вузов , - «Авиационная тех
ника» .  К:аэ ань, 1 ·966, N2 4 .  

267 



ристики до чисел Мн = 1 0,  в то время как СПВРД при Мн = 7  имеет уже 
практически нулевую тягу. 

�ри Мн> 7 характеристи�и ГПВ РД оказываются примерно равны
ми характеристиками СПВР Д с регулируемым критическим сечением 
с,опла (штрих-пунктирная линия на рис. 6.54) . Однако при Мн> l ,O 
I I l В P  д вновь имеет более высокую экономичность, чем частично регу-

� г--т-"-.--.--.-.-� н-секfкг 
n5оог--т--�����--�� 

Рис. 6.54. Сравнение хар актеристик 
р азгонного СПВР Д и ГПВР Д :  

---- Г П В Р  Д ;  - - - - СПВР д с верегу
лируемыми F т и F кр ; - • - СП ВРД с регу -

лируемыми F кр 

'ffJOOOг----.---.-·-.--....---.----. 
� н·сек/кг JOOOOt-�t----t---+-----f----1----l f,S 

Рис. 6.55. Характеристики нерегули
руемоrо ГПВР Д в широком диапа
зоне полетных чисе,1 М (топливо 
ll u = l 20 000 кджjкг ; Lo = 35; a = l ,O) 

Св 

.11ируемый СПВР д, вследствие значительного ухудшения р аботы диф
фузора СПВР Д, имеющего перерасширенное горло. 

ГПВР Д может и меть хорошие экономические характеристики до чи
сел Мн = 1 5-т-20. Для работы при больших полетных числах М = 5+20 
uелесообр азно использовать топлива с повышенными энергетическими 
характеристиками. Таким топливом может явиться водород. Для иллю-

стр ации на рис.  6.  55 приво
Jн ч=1,0  дятся в ди апазоне чисел Мн 

J:!l ��;t;�::f=�==J--f:l тягаво-экономические хар актеR q -1 /; -
ристики ГПВР Д при использо-

о,в в ании условного топлива с 

о 
5 10 

энергетическими хар актеристи-
ками, близкими к водо-
роду [Ни = 1 20 000 кдж/кг 
(28 600 ккалfкг) ; L0 = 34,5]. 

Предельные числ а Мн р а
боты ГПВ Р  Д во многом зави
сят от гидр авлических потерь 
в газо-воздушном тр акте. 

М и  К числу этих потерь относятся 
потери на трение потока 
о стенки, которые вследствие 
сверхзвуковых скоростей тече
ния могут быть весьм а значи

Рис. 6.56. Вщшние гидр авлических потерь 
по тр акту ГПВР Д на уде,1ьный импульс 

тельными,  и потери, связ анные с нер авномерностью р аспределения пар а
метров по сечению газо-воздушного тр акта особенно при истечении из 
сопла. Если учесть указ анные выше потери коэффициентом уменьшения 
выходного импульса струи rJc, то можно получить влияние гидр авличе
ских потерь на хар актеристики ГПВР Д. 

На рис. 6.56 приводится такая з ависимость, которая показывает, что 
с ростом чисел Мн полета влияние потерь возрастает. Связано это с 
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v·меньшением подогрева воздуха в двигателе. Поэтому на  больших чис
:'l ах  Мн полета ГПВР Д, так же как и любой ВР Д, целесообразно фор
сировать топливом при а� 1 ,0 .  В этом отношении эффективно исполь
зование водорода, имеющего высокую газовую постоянную. На 
рис. 6.57-6.58 приводятся заимствованные их работы [36] характери
стики ГПВР Д на конкретном топливе (водород) , которые иллюстриру
ют высказанные выше общие положения о характеристиках ГПВ Р  Д. 

J i  
се" 

2 200 
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1600 
1400 
1?00 
1000 
воо l 

бОО t R уд n 
ЧОО t т r т т т г г г г 

r 1[; 11 �� tБ 78 м н 

Рис. 6.57. �'дельный импульс ГПВРД на  
водороде :  

- - - - регулируемый; -- рассчитанный с оответст
венно на Мн = 8, 1 0, 15, 20 

800 
чw�������� в 10 1?. 14 16 l8 м 11 

Рис . 6. 58 Влияние потер ь 
на хара ктеристики ГП ВРД 

(Fт = о ,053; О кл = 10° ;  ас = 
= lQO) :  

/-учтены потери при торможе
жении воздуха в диффузоре; 
2-учтены потери на трение; 
8-учтены потери вследствие 
диссоциации продуктов с гора · 
кия; 4-учтеиы потери в сопле ;  
- - - - без потерь 

На рис. 6.57 показан удельный импуJlЬС в диапазоне полетных чи
сел Мн от Мн = 8 до ivlu = 20 для идеального ГПВРД и четырех ГПВРД 
с нерегулируемыми проходными сечениями , оптимизированными для чи
сел Мн = 8, 1 0 , 1 5, 20. 

Видно, что ГПВРД, предназначенный для полета при Мн = 8- Н О  
существенно ухудшает свои характеристики п р и  Nlн = 20 (примерно на 
30 % ) .  Из сравнения удельных импульсов ГПВРД и РкД можно видеть, 
что уровень экономических характеристик ГПВ Р  Д приближается к уров
ню характеристик ракетного двигателя при Мн = 20. 

На рис. 6.58 показано влияние различных потерь на ! R ГПВР Д с 
типичными геометрическими р азмерами газо-воздушного тракта . Так, 
например, вследствие потерь на трение удельный импульс ухудшается 
по сравнению с идеальным ГПВРД при Мн = 8 на 1 0 % , а при Мн = 20 н<  
:ю otn .  В то же время потери на  диссоциацию весьма  м алы (6 % от иде· 
альпого удельного импульса при Мн = 20) . 

Выше было показано, что характеристики ГПВР Д улучшаются при 
уменьшении углов конуса (ИJ1И к.тшна)  воздухозаборника. Однако при 
уменьшении бин будет возрастать длина конуса и потери на трение . По
этому при выборе параметров воздухозаборника ,  а также сопла необ
ходимо принимать во внимание потери на  трение. 

В настоящее время теория ГПВР Д интенсивно р азвивается как в 
плане изучения его рабочего процесса,  так и выбора его оптимальных 
размеров применительно к летательным аппаратам различного назна
чения. 



Г л а в а  VII  

Те ор ия и характеристики РПД 

При изучении РПД, так же  как  при  исследовании СПВР Д, пред
ста вляет интерес р ассмотрение характеристик двигателя при некоторых 
упрощающих анализ предположениях о потерях в элементах двигате
ля и термодинамических характеристиках рабочего тела .  В отличие от 
СПВР Д нецелесообр азно, однако, р ассматривать характеристики РПД, 
у которого отсутствуют потери  полного давления, связанные с газоди
намическими процессами в движущемся газе. Это выз вано наличием 
в схеме РПД эжектора .  Если предположить, например, что течение га
зов в канале эжектора происходит без потерь, то его степень сжатия 
будет близка к степени повышения давления в турбокомпрессоре. При 
таком предположении, по существу, рассматривались бы характеристики 
не РПД, а турбор акетного двигателя.  Поэтому при расчетах тягаво
экономических параметров РПД мы будем использовать характеристи
ки эжекторов с цилиндрической камерой смешения,  приведеиные в 
гл. V. Потери давления при теплоподводе также будут .соответствова ть 
течению газа в цилиндрической трубе. Потери на трение газ а  о стенки 
учитывать не будем. 

Подогрев воздуха в РПД может происходить как за счет смешения 
с реактивными газами РкД, их догорания,  так и вследствие сжигания 
топлива,  непосредственно вводимого в прямоточную ка меру. При рас
смотрении в этой главе тягаво-экономических характеристик РПД мы 
отвлечемся от особенностей, связанных с применением конкретных топ
лив, и сохраним введенное выше понятие теплосодержащей массы, кото
рую будем характеризовать теплотворной способностью Н и и стехиомет
рическим коэффициентом L0• Тер модинамические параметры газа :  теп
.,'Iоемкость, показатель адиабаты, газовую постоянную будем принимать 

1 о кдж (0 •24 ккал ) ·, постоянными и р авны ми соответственно : ер = , кг · град кг ·  г рад 
R = 288 дж (29,3 кГ.м ) ; k = 1 ,4. кг · град кг • град Одним из основных элементов РПД является р акетный двигатель 
ЖР Д или Р ДТТ. В отличие от ВР Д р акетный двигатель, как известно, 
использует топлива,  срдержащие как горючее , так и окислитель для его 
сгорания. В з ависимости от энергетических свойств горючего и окисли
теля удельные импульсы ЖР Д и Р ДТТ изменяются. 

В связи с высокой темпер атурой газов в камере сгор ания РкД р а
бочий процесс в нем сопровоzкдается диссоциаuией газов при горении 
н рекомбинацией их при истечении из выходного сопл а .  При этом меня
ются физико-химические характеристики газа (ер, k, R) . Для того чтобы 
учесть эти процессьr , введем понятие «характеристической» темпер атуры 
Ток. Будем ·считать, что процесс ,в РкД происход1ит при неизменных 
ер, .R,  k, и меющих чис.,1енные з начения, приведеиные выше, а темпер ату
р а  ( Ток) в камере сгорания такова, что удельный импульс РкД равня
ется удельному импульсу реального РкД, работающего на конкретном 
топливе. 
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Связь Тон. с земным и высотным удельными импульсами устанавли
вается соотношениями 

_ k + 1 ' Rуд . з ) 2 и т =· 2k [Rуд .П Т 
Ток- 2kRr \ Ас  ок 

(k + 1 ) Rr Z (Л с) ' 

где Rуд . з и Rуд.п - земной и пустотный им 1 ульсы РкД с оответственно; 
лс- коэффициент скорости на  срезе сопла , рассчитанный 

по перепаду давлений в сопле, общему у реа льного 
и условного РкД; 

:n; (Лс ) =  .....!!.Е__ • Рока с 
Поск<олыку реальный процеос расширения газов в сопле РкД проис

ходит при низкой величине k (k = 1 , 1 2+ 1 ,2)  и сопроnождается выделе
нием тепла при рекомбинации газов, то характеристическая температура 
всегда существенно выше истинной температуры в камере сгорания РкД. 
В табл. 1 и 2 приводятся веJ1ичины Ток, рассчитанные по приведеиным 
выше формулам. 

Таблица 1 (Пс= 100) 
= ., = = ., i :s: o  :s: :s: o  u z (j Размер- 8.� (j 

Н2+02 
Размер-ТопJiиво 8-:r::: 8.0' Н2 +02 н ость ТопJiиво 8.0' ность � +  � + � +  � + 

fl ·  сек Ток 1 4100 1 6400 1 10200 1 о к 
Rуд . З 2400 3000 3800 --

кг . 
1 3100 1 3700 1 1 n ( :: )  1 '  14 1 , 1 3 1 '  17  -

Тог 3560 о к 

Таким обр азом,  в настоящей главе Таблица 2 (Пс= 100) 
будут показ авы особенности р аботы 
р акетно-прямоточных двигателей и его 
хар актеристик с привлечением только 
общих термодинамичесюих и газоди
намических хар актеристик р абочего 
тела, участвующего в процессе. Такой 
подход позволяет получить доста
точно наглядную картину изменения 

Rуд .п  

Ток 

2000 3000 5000 

1 2500 1 5600 1 1 5700 i 
fl · сек 

кг 

о к 

тягаво-экономических характеристик и оптимальных режимов работы 
двиг ателя.  

При изучении РПД мы широко будем использовать аппарат газо
динамических функций. Основные схемы РПД показаны на рис.  1 .  9 .  

§ J . СОВМ ЕСТНАЯ РАБОТА СВ ЕРХЗ ВУКОВОГО Д И ФФУЗОРА, 
ЭЖЕКТОРА И КАМЕРЫ С ГОРАН ИЯ Р ПД. 

ХАРАКТЕР ИЗМЕНЕ Н ИЯ П РОХОД Н ЫХ СЕЧ Е Н Ий 
ГАЗО-ВОЗДУШ Н ОГО ТРАКТА 

Характеристики РПД в большей степени, чем СПВРД, зависят от 
«согласованности» проходных сечений газо-воздушного тракта. Тягу 
РПД нельзя рассматривать как простую сумму тяг ракетного и прямо
точного двигателей. Так как выхлопная струя ракетного двигателя исте
кает не в атмосферу, а в камеру прямоточного двигателя,  то, по суще
ству, весь реактивный импульс струи передается воздуху, поступающему 
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в двигатель. При неудачном выборе проходных сечений газо-воздушного 
тракта можно потерять значительную часть реактивного импульса ра 
кетного двигателя и ухудшить тяговые характеристики Р ПД за счет 
дополнительных потерь давления по газо-воздушному тракту. Чтобы по
нять, ка!Ким образом могут ·возникнуть эти потери,  р ассМО11рiИМ совмест
ную работу эжектора,  сверхзвукового диффузора и камеры сгорания 
РПД. 

1. СОВМЕСТНАЯ РАБОТА С В ЕРХЗВУКО В О ГО Д И ФФУЗОРА 
И ЭЖ ЕКТО РА 

Приравняем расходы воздуха, протекающие через сечения н в не
возмущенном потоке на входе ·в днитатель g в конце диффузор а ,  на вхо
де .в камеру эжектор а {рис. 7. 1 ) : 

1 1 ( 2 ) kн-1 2k8 . • 1 ( 2 ) kд-l 
k + 1 k + 1 PoJI.F нq (Ан) -а-. = k + 1 Х н н кp . ii  д . 

Х � РодFдq (Лд) -1 - .  kд + 1 акр .д  
(7. 1 ) 

В процессе ади а батического торможения воздуха в диффузоре бу
дем считать постоянными температуру Тон, газовую постоянную R. и по-

н 1 D �  

Рис. 7. 1 .  Схема, поясняющая 

совместную р а боту диффузора 

и эжектора 

казателL адиабаты k ( влиянием диссоциации воздуха при гиперзвуко
вых скоростях полета и зависимостью k от температуры при высоких 
сверхзвуковых скоростях полета будем пренебрегать ) . Сокр ащая обе 
части равенства ( 7. 1 ) на постоянные величины k и акр. получим 

Так как 
РонF нq (Ли) = РодF дq (Лд)• 

Род =а И Рн = 'fдРвх 'fд/вх ( 1 + s) 
Рои д Рд Рем - Ре fэ 

Т() приведенный р асход в конце диффузора можно выразить следующим 
образом через параметры, определяющие его работу :  

q (Лд) = д q (Лн) ( 1  + s) 1
1
вх , (1. 2) 

ад э 

f Р8х • j Рем где вх = -- , е = - ·  Рк . с Рк . с 
Уравнение (7.2 ) устанавливает связь между коэффициентом скоро

сти в конце диффузора Ад и величиной восстановления давления в 
нем О'д· 

Коэффициент давления диффузора О'д предстаВJ1Яет, как известно, 
произведение ан -rпО'д. з, где cr н -т - коэффициент, учитывающий потери 
в скачках и на трение до горла диффузора, а ад. 3 - потери  в замыкаю
щем скачке и гидравлические потери за  горлом диффузора .  При вели
чине сrд = О'д mах потери в дозвуковой части диффузора и коэффициент 
скорости Ад будут минимальны. При ув�1ичении потерь в замыкающем 
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скачке уплотнения и падении суммарного коэффициента потерь ад ве
личина Лд возрастет. 

Поскольку Лд является одновременно коэффициентом скорости на  
входе в эжектор ,  его величина должна также удовлетворять уравнениям 
эжекции.  В гл . V бы.rю показано, что в зависимости от режима работы 
эжектор а  коэффициент скорости Л,. определяется или из условия тепло
вого кризиса в конце камеры смешения, или из уравнений, описываю
щих течение струй на начальном участке эжектора (5.20 ) - (5.23) . Так, 
например, при наличии кризиса в конце камеры смешения (основные 
режимы работы эжектор а  РПД) коэффициент скорости на входе в эжек
тор Ав может быть найдем из уравнения (5 .24) при Лсм =  1 ,0 

(5 .  24')  

Всегда должно существовать равенство коэффициентов скорости, 
рассчитанных по ур авнениям (7.2 ) и (5.24 ) или ( 5.20) - (5.23) . Если 
коэффициент скорости lvв ,  найденный по уравнению (7 .2 ) , оказывается, 
например, больше, чем Ад. рассчитанный по уравнению (5.24) при ус
ловии (ад) mах, то это означает, что замыкающий скачок уплотнения за 
горлом диффу:;юра переместилея вниз по  потоку и потери давления в 
нем возросли (см.  гл . IV) . Коэффициент восстановления даВJiения в диф
фузоре в этом случае  можно найти, если подставить в формулу (7 .2 )  
величину Ав = Ад, рассчитанную из уравнений эжекuии:  

(а ) ' - = ш  q 0-н) fRx 
(1 + s) . (7 . 3)  д рао тд q О·в) fэ 

Относительное увеличение потерь полного давления в дозвуковой 
части диффузора ад. 3 при перемещении замыкающего скачка вниз по 
потоку равно ( ад) рабi (ад) max· 

Может оказаться, что при решении уравнения (7 .2 )  величина 
(Aд) min будет больше, чем Ав . В этом случае, поскольку ноостановление 
давления в диффузоре достигло максимального значения, до.1жна умень
шиться величина <рд, что возможно до тех пор, пока не наступит помпаж 
диффузора.  Диффузоры с крутой характеристикой <р (а) (см. рис. 4 .2 1 )  
вообще не допускают режимов работы РПД при (Ад) шiп < Ав·  

Что же произойдет с характеристиками РПД при отклонении режи
ма работы диффузора от оптимального? Передача импульса р акетного 
двигателя воздуху в РПД сводится к повышению его пол ного давления .  
Если окажется, например,  что ецад. 3= 1 ,  то повышение давления возду
ха ·в эжекторе за ·счет передачи ему кинетической энергии ·ст:руи РкД бу
дет тюлиостью компенсироваться потерями давления в диффузоре и 
тягово-экономические характеристики РПД станут такими же, как у 
СПВР Д. В принципе, при ад. з <  1 характеристики РПД будут всегда 
заниженными, так как кинетическая энергия струи РкД используется 
не полностью для повышения давления смеси газов. На расчетном ре
жиме совместной р аботы сверхзвукового диффузор а РПД и эжектора 
должно существовать р авенство приведеиных расходов в начале эжек
тора и в конце диффузора при максимальном восстановлении давления 
в нем. Тягаво-экономические характеристики РПД при этом будут мак
симальными. 

2. СОВМ ЕСТ НАЯ РАБОТА ЭЖЕI(ТО РА И I(AM EPЬI С Г О РАН ИЯ 

Изучим более подробно картину течения в РПДэ, у которого ка
мера эжектора отделена от камеры сгорания и имеет меньший диаметр _ 
Uэ<fн. с ) . Как частный случай (fэ=fн. с) получим соотношение для РПД 
с единой камерой смешения-сгорания. На рис. 7.2 показ ава схема струй-
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ного компрессора ,  на  выходе из диффуз uра которого расположена пря
моточная камера дожигания. Будем, как обычно, считать, что в конце 
эжектора по11о·к воздуха и реактивные газы РкД перемешались до пеко
торой скорости, соответствующей Лсм· Рассмотрим течение в диффузоре 
эжектора и потери в нем при изменении теплоподвода в прямоточной 
камере. Если в сопле, следующем за  камерой РПД, существует крити
'Iеский перепад давлений, то коэффициент скорости в ее начале будет 
зависеть только от раз мера критического сечения, гидравJIИческого со-

Р ис. 7 .2 .  Схема течени я в предкамерном диффузоре эжектора РПД:  

/-положение скачка, соответствует ад. !> m a x  ; //-положение скачка , соответствует 

ад . э  < ад . э  max 

противления фронтовых устройств и подогрева в камере. Его можно 
найти последовательным решением уравнений (7.4) - (7.6) 

q (Лс г) = асд .в/кр; 

z (Лx)=Xк�* V'tкz (Лc:r) И 

(1. 4) 
(7. 5) 

(1 . 6) 

Таким образом, при наличии кризиса в сопле коэффициент скоро
сти в конце предкамерного диффузора не зависит от режима р аботы 
эжектора,  а определяется условиями теплоподвода в прямоточной ка
мере. Используя уравнение, характеризующее постоянство расхода газа 
через сечения «СМ» и «х' » диффузора эжектора, найдем связь между ко
эффициентами скорости Лсм и Лх• 

q (Ах • )  /д .эад . э  

f Fк с г де д . э = -F · - степень расш ирения д иффузора ; см 

(7. 7) 

Рох • ад .э = -- - коэффициент, учитывающий потери полного давления 
Роем 

в диффузоре эжектора. 
При критическом режиме р аботы эжектор а  величина Лсм;;;;:, 1 и, как 

показано выше, определяется исключительно условиями на входе в эжек
rор .  Для того чтобы выполнялось равенство ( 7.7) в случае, когда Лсм 
и Лх , могут изменяться независимо друг от друга, внутри диффузор а  
должен существовать скачок уплотнения , который, перемещаясь п о  по
току, будет изменять интенсивность потерь давления. 

.. 
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Возможны три режима работы предкамерного диффузор а в зави
симости от положения скачка уплотнения в нем .  На схеме рис. 7.2 по
казан характер течения в диффузоре эжектора при критическом режиме 
работы последнего. В этом случае на начальном участке диффузора при 
Лсм � 1 ,0 поток будет ускоряться, как в сверхзвуковом сопле. В пеко
тором сечении диффузор а установится скачок уплотнения, за которым 
течение станет дозвуковым.  В оставшейся части диффузорнога канала 
скорость будет падать до величины, соответствующей ''х ' .  Чем ниже по 
по гоку будет р асположен скачок уплотнения, тем выше будут число М 
перед ним и потери полного давления. Потери в скачке уплотнения дол
жны удовлетворять уравнению 

а _ q (). см) 
ск - q (). x , )  /д . э (ад .э)гидр (7. 8) 

где ( ад. э) гидр - коэффициент гидр авлических потерь в дозвуковой 
·тасти диффузора . Из уравнения (7 .8)  следует, что при уменьшении сте
nени р а-сширен!Ия диффузора  fд.э О'ск у.вел,ичивается и скачок уплотнения 
должен перемещаться к входному сечению диффузора . То же самое бу
дет происходить и при увеличении подогрева в прямоточной камере сго
рания, так как величины Ах • и q (Ax• ) при этом будут у меньшаться. Од
нако пока скачок уплотнения будет располагаться внутри диффузора,  
при изменении противодавления на выходе течение внутри камеры см е
шения меняться не будет. При пекоторой степени подогрева в прямо
точной камере скачок уплотнения установится непосредственно на входе 
в диффузор (см .  схему рис. 7.2 ) . Этот режим работы будет наивыгодней
ший для эжектор а , так как потери полного давления в скачке уплотне
ния будут минимальными.  Режим р аботы эже1пора  со скачком уплот
нения, расположенным на входе в диффузор, можно обеспечить, если 
выбрать величину расширения диффузорнаго канал а таким образом, 
чтобы выполнялось равенство 

(7. 9) 

Причем коэффициент гидравлических потерь в диффузоре О'д. 3, входя 

щий в формулу (7 .9) , должен определяться в зависимости от коэффи
циента скорости за  прямым скачком упJютнения, р асположенным в кон
це каме2ы смешения .  При увеличении подогрева в прямоточной камере 
сгорания оптимальная степень р асширения диффузора эжектора РПДэ 
должна возрастать, так как величина q (Ax • ) , входящая в соотношения 
(7 .4) - (7.6)' ,  уменьшается.  Если в соответствии с формулой (7 .9) изме
нять fд.а, то при увеличении подогрева в прямоточной камере ('tк) тече .. 
ние струй на входе в эжектор меняться не будет. Характер изменения 

ош имальной степени сужения эжекторнаго канал а РПДэ (!э =-1- )  в 
/д . э 

зависимости от коэффициента эжекции и температуры в прямоточной 
камере иллюстрируется р'Ис. 7.3. К:ак видно из рис. 7.3, эжектор РПДэ 
nри  [э = const и fкp = const может работать на оптимадыюм режиме, если 
при изменении n одновременно будет меняться подогрев "tк. В том слу
чае когда fкp = const, при пекотором увеличении подогрева в прямоточ
ной камере скачок уплотнения на входе в диффузор исчезнет. В конце 
эжектора установится дозвуковая скорость и течение в нем начнет ме
няться при изменении режима  р аботы прямоточной камеры. Потери в 
диффузоре эжектор а будут однозначно опредеJ1яться величиной Асм· 
УчитыRая связь <1д. э с Лсм и fд. э (см .  рис. 4.4) ,  величину Лсм в конце ка-
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меры смешения эжектора можно определить из соотношения q (Лсм) = 
= <Jд. эq (Лх ; )  f д. э· Скорость эжектируемого воздуха на входе в эжектор 

установится в соответствии 

· -

\\ 
\ \ "' Т ю  Т К 2 - � � :-:::..", � L Li-t. "---- --� 1 L :r  

......... 1 

л �'- т к 1 1 
n 

Рис. 7. 3. Характер зависимости относительного 
сужения камеры эжектора от коэффициента 

эжекции n и подогрева 't"к ('t"к i >тн2>'t"кз )  

с полученной величиной Лсм 
[см . ( 5. 24) ]. 

Выше р ассмотрен а р а
бота эжектор а в схеме, ког
да прямоточная камер а и 
эжектор р азделены диффу
зором . В этом случае, когда 
камер а дожигания является 
продолжением камеры сме
шения (fд.е = 1 ,  схем а РПД) , 
можно условно р азделить 
ее на дв а участка :  участок 
смешения и уч асток прямо
точной камеры, где осуще
ствляется теплоподвод. Для 
эжектор а схемы РПД мож-
но записать, что q (Лсм) = 

= q  (Лх) , т. е. коэффициент оюорости в конце смешения равен коэффи
циенту скорости в начале теплоподвода. Так как величина Лх всегда 
меньше 1 ,0, то условный эжектор в схеме РПД, где происходит только 
смешение газов без теплоподвода , всегда р аботает на докритическом 
режиме. 

3. ХА РАКТЕР ИЗМ Е Н ЕН ИЯ П РОХОДН ЫХ С Е Ч Е Н И I'I 
ГАЗО-ВОЗДУШ НО ГО ТРАКТА Р ПД 

Проводя исследование тягаво-экономических характеристик РПД, 
мы в дальнейшем р ассмотрим ряд принципиальных случаев регулирова
ния его основных проходных сечений : входа и горла диффузора,  крити
ческого и выходного сечения сопла .  Остановимся полому кр атко на 
влиянии основных параметров рабочего процесса РПД и скорости по
лета на характер изменения основных проходных сечений. Постановка 
Jадачи здесь будет аналогична той, которую мы рассмотрели при ана
лизе соотношений между проходными сечениями в ПВР Д (см.  гл . VI , 
§ 1 ) .  Для решения этой задачи достаточно испо"1ьзовать уравнение 
неразрывности течения газа между определяемым сечением в двигателе 
н некоторым характерным, площадь которого принята за единицу. Уста
новим вначале зависимость площади входящей в двигатель струи воз 
духа fн от коэффициента эжекции и температуры в кошrе прямоточной 
камеры. В качестве характерного сечения, к площади которого мы бу
дем относить величину fн, примем сечение ци,тшндрической камеры до
жигания РПД ( напомним, что в схеме РПД площадь сечения прямоточ
ной камеры равна плоu�ади эжектора ) . Используя соотношение между 
расходами воздуха и газа.  проходящими между сечениями н и сг, при 
у словии k.R = const, можно записать 

f Fн 1 О"н-сг j · ·  
н = 

Fвх 
= 

q 0-н) � у::С "Р' (7. 10) 
1 

где � = 1 +- + ,vп а ан-сг - коэффициент полного давления на уча-
п . 

стке н - сг, ранвый произведению <Jд<JхВц<Jд.э<J� в схеме РПДэ и произ
ведению <Jде в схеме РПД. Заметим, что при n�?-ov РПД вырождается 
в СПВРД,  и поэтому вц-1 , с:--�ю � и соотношение (7 . 1 0 )  полностью 
совпадает с (6 .3 ) . Зная зависимость е эжектора  от коэффициента 
эжекции n в схеме РПДэ, а также от температуры Тосг в схеме РПД, 
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из соотношения (7 . 1 0 )  можно найти, как меняется fн при изменении n и 

Тосг· Так, например, из уравнения ( 7 . 1 0 ) сразу видно, что при увеличе

нии темпер атуры Tocr величина fн должна падать, поскольку с ростом 

Тосг возрастает t', у меньшается 8 в схеме РПД и а �  в схеме РПДэ. 

Хар актер зависимости fн от n не CTOJlb очевиден. Действительно, при 
изменении n одновременно меняются два параметра :  степень сжатия 
эжектор а  и секундный расход газа .  Следовательно, необходимо знать, 

как меняется отношение 
Е 

или  при е . = О  __ Е- • Из графиков 
� . . . , 1 + lfп  

рис. 5 . 1 0  петрудно найти, что в сверхзвуковых эжектор ах с параметрами, 
хар актерными для РПД, при 
уменьшении n величина  8 эжек- fн 
тор а возр астае

б
т быстрее, чем уве- о,в личивается о щая м асса газа ,  

проходящего через камеру эжек
тор а. Позтому при уменьшении n 0,7 
величина fн р астет. В качестве 
иллюстр ации на рис. 7. 4 приво- 0,6 
дится хар актер изменения fн от n 
для РПД, имеющего относитель- o,s 
ную площадь критического сече-
ния сопл а, р авную 1 ,0 , и двух- 0,4 
скачкавый диффузор на  входе 
с ад = 0,8 1 .  П ар аметры исходного 0,3 
ракетного двигателя приняты 

н. ·  сете 
следующие:  Rуд.п = 2550 --

тег 

\ 
\ 

1 \  " 
' \ 

....... 

\. 
--.... 

--.... 

\ 
1'. 

t--t-- Tocr-2000 К 
........ ..___ 15оо i--

....... sooo � 

4000 
т .... =sооо• к  

5 10- n 
Рок =  1 0  Мн/м2; Рс = 0, 1  Мн/м2• Из 
графика рис .  7. 4 можно также 
видеть, что с ростом температуры 
Тосг зависимость fн от n стано
вится более пологой.  Объясняет
ся это уменьшением абсолютной 
величины степени сж атия эжек
тор а .  

Рис. 7 .  4 .  Зав ис имость площади набегаю

щей струи воздуха (1 н = _!5:__.) н а  входе 
Fк . с  

Относительная площадь гор 
ла  диффузора Fm (рис. 7 .  5 )  и 

( Fкр 
в диффузор РПД от n и Tocr -F = 

к . с 
= f кр = 1 , О; Мн = 2 ,  0: Н = 1 1  те.м; 

н. · сете \ Rуд .п  = 2550 --} тег 

площадь выхода  из сопл а fa имеют такой же хар актер зависимости от n 
и Тосг. как величина f11, так как эти проходвые сечения связ аны между 
собой расходными соотношениями (6 .  2 ) , (6 .  6 ) . Влияние числ а  Мн на  
•Величины fвх ; Fm и fa при fкр =  1 иллюстрируе'I'СЯ гр афиками рис .  7 .  6, 7 .  7 
и 7. 8 Аболютные величины этих площадей р ассчитаны при условии,  что 
потери полного давления в диффузоре меняются в соответствии с кри
вой 2 (см . рис. 4 .  1 4 )  (дву�скачковый диффузор ) . 

Как видно из рис.  7.6, 7 .7 и 7.8 ,  качественно основные проходвые 
сечения газо-воздушного тракта РПД с ростом скорости полета меня
ются так же, как у СПВР Д. Количественное соотношение между вели
чинами fвх. Fm и fa в Р ПД и СПВРД определяется при прочих р авных 

Е 
условиях отношением -, которое может быrь больше или меньше еди-� 
ницы. При большом отношении полных давлений смешиваемых струй и 
оптимальном режиме работы эжектора РПД величина _ _  Е_ > 1 (см . 1 +1 /n 
рис. 5 . 1 0) . Поэтому, например, при одинаковых температур ах в конце 
прямоточной камеры и равных величинах fкр относительная площадь 
входа в РПД выше, чем у СПВР Д. 

277 



Fm 1\ ! 
o,s \ 

1\ 1'\. i ; 

\ 1\ .......... t-- T0cr=zaoo"кJ 0,4  !'---!'-. 1-- 1 2500L-i 
0,3 1'\. r---'-- i 3000 

� i 4000 
-{)000 

o,z 
s 10 о '�"! 

Р ис. 7.5. З авнсиыос1 Ь величины потреб
ного относите,1ьного «горда» диффузор а 

(Fm = Fm/Fnx )  Р ПД от n и темпер ату-

ры fo c r  

l/ }  3000 
V l/ j  4ооо 

.....-V V V  � SDOD 

Рас.  7.7. !Злиf' ние полетного чис
ла Мн на ве,1И•шну относительной 
площади горла диффузор а F т 
(fк р ""= 1 ,0 ;  n = 5,0 ; Rуд .  п =  

fl · с е  �е ) 
=2550 --

ICZ 1 

о �""" 1 2 J 5 

Рис. 7. 6. Изменение площади на
бегающей струи воздуха fн ( /н =  Fн ) = F с ростом полетного числа 

к . с  Мн (n = 5; /кр = 1 , 0; Rуд . 11= 
- · · - = 2550 --

ft · Ce/C ) 

е 
] а  

IЗ 
12 
11 
10 
9 
в 
7 
6 
s 
4 
J 
2 
1 

ICZ 

To cr 2000 6{7! 
2500 

[j 
! 3000 

4000 
5000 ! ! 

(//1) ' 

1 //.  W ,  1 1 
1 @ 

l дw i 
AW' 1 

� 
� 1 

� i 
__.�" /f/1" 

1 2 J 4 5 М н 

Рис. 7.8. Изменение относи
те,1ьной ПJ10Щади ВЫХОДНОГО 
сечения сопла РПД с пол 
ным расширением от числа 

Мн (n = 5 ;  f"p = 1 ,0 ; 
n · c e�e )' 

R.уд . п = 2550 -
ICZ 

! ______ _ _ __ _ 

278 



При рассмотрении численных примеров, иллюстрирующих измене
ние основных проходных сечений газо-воздушного тракта РПД, мы счи
тали ,  что в РПД критическое сечение сопла не регулируется и равняет
ся площади камеры сгорания. � тех случаях  когда имеется возмож
ность в РПД поддержать максимальный коэффициент восстановления 
давления в диффузоре с помощью изменения площади входа, регулиро
вать fир нецелесообр азно. Связано это с тем,  что при у меньшении fкр 
падает число Мсм на выходе из камеры смешения ; эжектор при этом 
дросселируется и степень сжатия его уменьшается. Одн ако когда ве
личина fвх задана, то с ростом чисел Мн полета и изменении режимов 
р аботы двигателя может оказаться, что соотношение (7 . 1 0 )  выполняет
ся только при сrд< О'д mах� Тогда для обеспечения режима О'д mах целесо
образно так же, как и в СПВР Д, регулировать площадь критического 
сечения сопла .  При этом,  используя уравнение (7. 1 0 ) для вычисления 
fир, необходимо учитывать зависимость 8 эжектора  от fl(P· Поскольку при 
уменьшении fRP 8 падает, то изменение fRP с ростом чис.'i а Мн полета в 
РПД будет меньше, чем в СПВР Д. Следует также заметить, что с ро
стом скорости полета осуlЦествить согласованность проходных сечений 
газо-воздушного тракта РПД можно легче, чем в СПВР Д, если одно
временно при увеличении скорости полета увеличивать коэффициент 
зжекции (см. рис. 7.4 и 7.5) . Это имеет бо.льшое значение при р аботе 
двигателя с нерегулируемыми проходными сечениями.  РПД может ра
ботать на режимах, бл изких к оптимальным с точки зрения согл асован
ности проходных сечений в большем диапазоне чисел Мн полета, чем 
СПВРД. 

§ 2. Н·ЕКОТОР ЫЕ ЗАКО Н ОМЕР Н О СТ И ИЗМЕ Н Е Н ИЯ 
РЕАКТИ В НО ГО ИМ П УЛ ЬСА СВ ЕРХЗ В �'КОВО й СТРУИ 

П Р И П ОДМЕШ И ВАН И И  К Н Ей ВОЗДУХА 

Прежде чем подробно исследовать тягаво-экономические характе
ристики РПД, целесообразно изучить работу простого эжекторнога на
садка как средства увеличения тяги ракетного двигателя. Для того что
бы установить роль эффекта подмешивания воздуха к выхлопной струе РкД, рассмотрим вначале такой режи�I работы, когда в эжекторе про
исходит смешение струй без теплоподвода.  Это будет простейший слу
чай увеличения импульса реактивной струи, так каи: к ней подмешива
ется масса воздуха,  а содержащийся в нем кислород не используется 
для горения и повышения темпер атуры газов перед их истечением из 
�жекторного насадка. Режим р аботы двигателя , при котором кислород 
воздуха не используется для горения, возможен в реальном РПД, ког
да камер а ЖР Д работает на режиме аж;::: 1 ,  а в эжектор не вводится 
дополнительное горюче.е. 

СТАРТОВ Ы й РЕЖИМ 
Если установить ракетный двигатель внутри цилиндрической обо

лочки с пл авным входом и соплом на выходе, то реактивная струя будет 
9Жектировать воздух из окружающей среды. На рис. 7.9 показава схе
ма такого простейшеrо эжекторнога устройства .  В камере эжектора 
будет происходить перемешивание сверхзвуковой струи с воздухом,  что 
приведет одновременно к увеличению истекающей массы газов и паде
нию скорости и температуры по сравнению с исходными. При давлении 
на срезе выходного сопла, р авном атмосферному, тяга эжекторной си
стемы будет равна:  

(1. 1 1 ) 
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Очевидно, в величину R, рассчитанную по формуле (7 . 1 1 ) ,  входит 
также тяга ракетного двигателя,  расположенного внутри эжекторной ка
меры. Этот ракетный двигатель до.11жен иметь параметры на срезе сопла 
такие, чтобы обеспечить наилучшие характеристики двигательной си
стемы в целом. Поэтому его собственная тяга из-за нерасчетности исте
чения из сопла может быть несколько занижена цри р аботе в атмосфе
ре. Чтобы определить более точно энергетический эффект от подмеши
вания воздуха к реактивной струе, мы будем сравнивать тягу РкД с 
3Жекторным насадко м с тягой ракетного двигателя,  у которого газы в 
сопле расширяются до атмосферного давления. Для удобства анализа 
назовем ракетный двигатель, расположенный в воздушном контуре РПД, 

а) rfJ 
Р ис. 7. 9 . Схемы эжекторнаго н асадка, р а ботающего в усло·виях ст арта :  

а - ( е з  расширения на вых оде; б - с соплом на выходе ( f  а �  f ар) 

исходным РкД. Двигатель с р асчетным соплом и поэтому имеющий мак
симальный удельный импульс при заданных параметрах газа в камере 
сгорания назовем эталонным РкД. Найдем отношение тяг РкД с эжек
тором и эталонного РкД. 

Так как в рассматриваемом случае дополнительное горючее в ка
меру эжектора не вводится, то отношение тяг р авно отношению удель
ных импульсов. Таким образом,  относительное изменение удельного им
пульса при установке эжекторнога насадка может быть р ассчитано по 
формуле 

l = (n + 1 )  Wa 
• 

Wc 
(7 . 1 2) 

Скорость истечения газов можно выразить через произведение ко
эффициента скорости и критической скорости звука :  

. 1 2k -
W = Лакр = v -- Rf. VT0• 

k + l 

Тогда выражение (7 . 1 2 )  приобретает вид 

] = (n + I ) � -. ( Тосг • 
А с V Ток (7 . 13) 

Здесь и в дальнейшем для упрощения анализа принимаются постоян
ными и равными между собой величины k и R. смешиваемых газов. Если, 
как и ранее при рассмотрении эжектора,  обезначить через е отношение 
полных энтальпий газов, то, пренебрегая р азличием их теплоемкостей, 
можно записать 

(7 . 1 4) 
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Определим входящие в соотношение (7 . 1 4 )  велич�ны коэффициен

тов скорости, считая n и е з аданными параметр ами. Каждому коэффи
циенту эжекции при этом будет соответствовать камера смешения с 

определенной площадью сечения. Мы дадим метод определения 
.
ее раз

мера после того, как установим особенности решения у_равнении эжек
ции в стартовых условиях. I1ри нахождении величины J будем считать 
заданными давление и температуру в камере ра кетного двигателя,  ха
рактеристики воздухозаборника и выходного сопла эжекторнаго насад
ка :  Рок; Ток; О'д; CJc· 

Численное значение коэффициента скорости 'Ас, входящего в соот-
ношение (7 . 1 4 ) , можно найти, используя уравнение Бернулли :  

(7 . 15 )  

где ас1  - коэффициент, учитывающий потери полного давления при р ас
ширении газов в сопле р акетного двигателя .  Для определения коэффи
циента 'Аа, соответствующего р асчетному истечению газов из выходного 
сопл а эжекторнога насадка, необходимо рассчитать полное давление 
смеси газов в эжекторе. Так как воздух в стартовых условиях эжекти
руется из атмосферы, то Рос м = Рнадатр<- и 

(7 . 1 6) 

где СJтр - учитывает потери полного давления вследствие трения потока 
о стенки камеры эжектора .  

Произведение коэффициентов CJдCJcCJтp удобно обо�начить через ко
эффициент СJгидР• который будет учитывать суммарные гидравлические 
потери по тракту эжекторнога насадка. Одним из определяющих рабо
ту эжектор а  параметров является отношение полных давлений струи 
р акетного двигателя и воздуха на входе в эжектор рос· При наличии 
потерь давления на входе в эжектор и сопле Р1кД вел,ичину Рос при Мн == 

= 0  можно найти из соотношения Рос = Рок � • Теперь задача  сводится 
Рн 0д 

к определению на основе решения ур авнений эжекции (5. 1 4 )  - (5. 1 6) 

степени сжатия оптим ального эжектора при известных величинах n, е, 
рос .  Особенностью р аботы РПД в стартовых условиях является то, что 
при больших коэффициентах эжекции ( примерно n > 3,0) невозможно 
реализовать критический режим эжектора в схеме, показавной на 
рис. 7.9, а, так как произведение есrгидр в этом случае оказывается мень
ше критической величины. Для того чтобы при отсутствии критического 
перепада давлений между концом камеры смешения и окружающей сре
дой эжектqр все же р аботал на  критическом режиме, на  выходе из него 
надо установить диффузор. Таким образом можно обеспечить оптималь
ный режим работы эжектор а .  Степень расширения диффузор а р ассчи
тывается такой, чтобы давление в его выходном сечении равнялось дав
лению окружающей среды при давлении в конце камеры эжектора ,  со
ответствующем критическому режиму его работы. 

Для расчетной схемы, изображенной на рис .  7.9,а возможны два ре
жима течения :  первый соответствует свер хкритическому или критиче
скому перепаду давления при истечении газов из эжектор а ,  второй-до
критическому. Определение nараметров оптимального эжектора при 
критическом режиме его работы нами р ассмотрено в ГJ1 .  V. При докри
тическом режиме параметры и степень сжатия эжектора находятся 
методом последоватеJiьных приближений,  так как величина коэффици
ента скорости в конце камеры смешения зависит не только от парамет
ров потока на входе в эжектор ,  но и от противода вления на выходе из 
него. Метод нахождения характеристик эжектора сводится к следую-
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щему. Расширяющаяся часть сопла на выходе из эжекторнога насадка 
при докритическом перепаде давлений в нем будет отсутствовать. Сле
довательно, при расширении газов в атмосферу должно существовать 
равенство давлений Рем = Рн и равенство коэффициентов скорости /,см = 

= Ла. Задавшись р ядом значений Лсм, можно, решив систему уравнений 
(5 . 1 4) - (5. 1 6) , определить соответствующие каждому значению Лс:.r ве
личины е .  Далее, подставив найденные е в соотношение (7. 1 6) ,  можно 
рассчитать Ла. В эжекторе будет реализоваться течение, при котором по
лученная величина Ла будет равна первоначально заданному значению 
Лсм· Решение удобно вести графическим путем. 

Определив степень сжатия эжектора ,  нетрудно будет найти коэффи
ПJИент скоро.сти Ла и по формуле (7. 1 4 )  - величину J. 

Исследуем влияние р азличных параметров на величину относитель
ного приращения удельного импульса р акетного двш·С:tтеля при р аботе 
эжекторнога н асадка на старте. Прежде всего, рассмотрим, как ме
няется J при увеличении импульса исходного ракетного двигателя.  

Пусть величина полного давления в камере ракетного двигателя 
фиксирована и увеличение удельной тяги исходного РкД происходит 
только за счет повышения температуры в камере сгорания ( например, 
используется более калорийное горючее ) . В этом случае, как мы уста
новили в гл . V, степень сжатия эжектора в первом приближении не 
будет зависеть от импульса реактивной струи .  Следовательно, при не
изменных ад, ас 1 ,  ас коэффициент скорости истечения Ла останется по
стоянным.  Так как при увеличении Тон величина е уменьшается, то в 
соответствии с формулой ( 7. 1 4) относительный прирост экономичности 
должен падать. Проведем конкретный р асчет. 

З ададимся рядом значений е, характерных д.1я удельных импуль
сов современных ЖР Д и Р ДТТ. В соответствии с соотношениями (3.2 1 )  
и (3 .29)  связь между Rуд.п и е при k = const может быть выражена сле
дующим образом : 

R 
- kc + 1 а z (Л с) • 

уд ,п - 2kc кр . в Vfi 
' 

акр . вА с Rуд .з =  уе • 

(7. 1 7) 

(7. 1 8) 

Для стартовых условий температура торможения воздуха на вхо
де в эжектор равна температуре окружающей среды. Подставляя в 
формулы (7. 1 7) ,  ( 7. 1 8) величины kc и анр. в и соответствующие пара-

7 z (Лс) н. · сеtе 
:vrетры воздуха при Н= О, нолучим R д п = 26 � г -- , аналогично У • r е tez 

R ·д 3 = 3 1 1  ЛcfVB н - с еtе . Величину Лс , входящую в формулу (7. 1 8 ) ,  маж-У • !CZ 
но оп ределить из уравнения (7. 15) .  

При  Рок = Ю Мн/м2 и а01  = 0 ,7 (см .  рис.  3 .  16 ;  'Фw=0,98) найдем 
. . 678 н · сек 637 fl ·  с е к  Лс = 2,05 ; z (Лс ) = 2,54; Rуд .п = � г -- ; Ryll. .з = � ,г- -- . 

r е KZ r 6 KZ 

Задавшись е = О , 1 ; 0,05 ; 0,025, получим соответствующие им значения 
. _ н - се tе Rуд. n = 2 1 40;  3020 ; 4.300 И Rуд. 3 = 20 1 0 ; 2840 ; 40и0 -- .  

!CZ 
На рис. 7. 1 0  и рис. 7. 1 1  приводятся рассчитанные по формуле 

(7. 1 4 )  для этих значений Rуд величина J в зависимости от коэффици
ента эжекции. Для сравнения на рис. 7. 1 0  приводится также линия 
8 = 1 ,0 , соответствующая эжектированию воздуха «хо.rюдной» сверхзву
ковой струей. Для определения максимального выигрыша в экономич
ности в результате эжектирования воздуха проведены р асчеты при 

282 



отсутствии дополнительных потерь по тракту агидр = 1 ,0 ( рис.  7. 1 0) , и 
для сравнения приводятся величины J пр.и агидр = 0,93 (рис .  7. 1 1 ) .  При 
агидр = 1 ,0 привоtдятся величины J для случая, •когда эжектор работае,; 
на докритмческам режиме и в оптимальных условиях (цилиндрическим 
насадок с диффузором на выходе) . Прежде всего отметим, что при 
увеличении импульса ракетного двигателя относительный прирост эко
номичности, как видно из р·ис. 7. 1 0  и 7 .  1 1 , уменьшается . Термодlинами
чески это связано с тем, что в стартовых условиях передача тепла от 
«горячей» струи ракетного двигателя воздуху происходит при невысо-

ком относительном давлении:  «теп-
J б= 1, 0  ло «обесценивае'ГСЯ» ;  физически-с 
2,0 уменьшением «тяги» диффузора.  

1, 5 

l, D 

1/ ! ! � 1 1 +- ··-1--� J  v - - - - - �:- -.... ga - +  k -1 1 i 
: i . 
г -! 1 1 1 ....... +-� -6 = 1 0 1 i -' Г-+- -f-L Ьffi 1 1 1-- · - � ·  . ·- +· -

с: � �r ·r: 
<-�� __,.-- - � Т 1--F==' --t--+-t-r 1 L : i 1 : 

1---
1---

Э=О,I_ 
fJ=0,05 
8=0,0?5 

{] 10.0 n 

Рис.  7. 1 О. Отнuсительное увеличе

ние удельного импульса РкД с 
эжекторным н асадком пр и 

О'rидр = l ,О; p-;c = l OO :  
н · сек D = 0 . 025: Rуд -П - 4300 -- ; 

кг 

в = О 05:  R - 3020н. · сек · t • у д . I "  K Z  
, 

н · сек 
в =  0 , 1; Rуд п - 2140 -- ; . 

кг 
в =  1 , 0 

Далее, в связи с малыми перепада-

1,0 

1 1 
1 1 
! - � - 6=0,1 
1 1 --f--' �-"""' 1 
! v L--1--- f- 6=0,05 
1 - - - 8=0,025 
i 1 -5,0 10,0 n 

Рис. 7. 1 1 . Относительное измене
ние удельного и мпу,1ьса РкД с 
эжекторным насадком при нали
ч и и  гидравJтических потерь по 
тр акту О"rидр = 0,95 при Мн = О :  

0 = 0 025; 6 = 0,05; 6 = 0 1 

ми давJiения между камерой эжек
тор а и окружающей средой, на ве
личине J весьма существенно ска
зываются гидр авлические потери 

по газо-воздушному тракту. Из сравнения рис .  7. 1 0 и 7. 1 1  видно, что ес
"1 И при отсутствии гидравлических потерь ( агидр = 1 )  относительный вы
игрыш в экономичнщ:rи при больших коэффициентах эжекции может 
составлять несколько десятков процентов, то при агидр = 0,9 и при про
чих равных условиях применевне эжекторнаго насадка может привести 
даже к проигрышу в удельной тяге. 

Влияние гидр авлических потерь на J проявляется в разной степе
ни в з ависимости от коэффициента эжекции. При изучении эффекта 
подмешивания массы к реактивной струе в эжекторе необходимо учи
тывать совместное влияние двух факторов :  роста реактивной массы и 
уменьшения скорости ее истечения. Из рис.  7 . l  О и 7. 1 1  видно, что при 
малых коэффициента х эжекции n <2, когда степень сжатия эжектора 
большая, гидравлические потери по тракту мало сказываются на вели
чине J. При больших n, когда степень сжатия невысока, наличие допол
нительных потерь, приводящих к уменьшению скорости истечения, прева
лирует над эффектом увеличения реактивной массы и величина J резко 
падает. 

Остановимся теперь на влиянии давления в камере ракетного дви
гателя на величину J. При увеличении давления возр астает импульс 
исходного ракетного двигателя и при сохр анении неизменными других 
пара метров РкД уве.тшчивается степень сжатия эжектора .  На рис .  7. 1 2  
показ ано влияние Рок на J в зависимости от  величины гидравлических 
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потерь. Видно, что принципиально с ростом давления в ка мере РкД эф
фект от применеимя эжекторнаго насадка возрастает. В стартовых усло
виях основное влияние на эжекторность двигателя оказывает степень 
сжатия, поэтому чем ниже О'ги,цр, тем больше влияет Рrш. на удельный им
пульс . В месте с тем видно, что абсолютная веJ1ичина приращения .AJ 
весьма мала. Так, например, при изменении Рок от Рок=i1 Мнfм,2 до Рои = 1 00 Мн/м2 величина l при О'гидр = 1 возрастает всего на  7 % .  

Интересно выяснить, как подмешивание воздуха изменяет импульс 
ракетного двигателя,  установленного в тракте эжектора. В стартовых 

1 

1. 1 
Р .. ,ori� -

о� -_.;..--
_....,.. � �  .,.., о1- / 

/ / � 1,0 

�9 k:"t;Y � С)  ... 
/ 

�6 
0,6 0,9 1,0 б rцр 

Рис. 7. 12 .  Влияние давления 
в камере РкД (Рок) на ве
.1ичнну прир ащения удель
ного импульса эжекторнаго 
насадка при Мн = О  (n = 2,0; 

н. ·  с е
к ) Rуд . п =4300 -

к
г 

J' 
1, 5 

1'>.. r- - ----
.... ..... 2 - - J -_::. 

.......... _...... 
1--"' 4 

1,0 

-

о 2 G 8 10 Т/ 

Р11с. 7. 1 3. ОтноситеjJьное изменение им· 
пульса РкД с кризнспы:.I соплом (Л с =  
=- 1 ,0) nри ус тановке эжекторнога на -

садка (Мн = О) : 
__ отношение удепьного импупьса эжек
торнаго насадка к удепьному нмпупьсу РкД 

с расчетным соппом (А.0=А.с . р ) ; 
- - - - отношение удепьноrо импу11ьса 

эжекторнога насадка к удепьному импупьсу 
РкД с кризисным соппом: 1 и 3 - 8 - 0, l ;  2 и 4- �.=0,05 

условиях коэффициент скорости на срезе эжектируемого сопла ракет
ного двигателя в оптимальном эжекторе незначительно отличается от 
величины Лс при р асчетном истечении газов в атмосферу. Поэтому 
удельная тяга эжекторной системы, отнесенная к тяге исходного ракет
ного двигателя,  должна незначительно отличаться от величин J, приве
деиных на рис. 7. 1 0-7. 12 .  Иная картина будет в там случае, если сте
пень расширения сопла исходного ракетного двигателя не соответствует 
оптимальной величине Л.с. Степень сжатия эжектора при Л.с < Лс. расч 
начнет падать ( с.м . ,  например, р1ис. 5 .  1 3) ,  что пр,иведет к уменьшени ю  
удельного импульса эжекторной .системы в целом. 

На  рис. 7. 1 3  в качестве примера приводятся величины J для слу
чая , когда эжектирующее сопло имеет Лс = 1 .  Для того чтобы найти 
изменение импульса исходiюr·о РкД в рассматриваемом случае, нужно 
удельную тягу эжекторной системы отнести также к удельной тяге ра
кетного двигателя, имеющего звуковое сопло. На  рис .  7. 1 3  величины 
этих отношений показаны пунктирными линиями:  численные значения 
J возросли пропорциональн9 отношению удельных тяг ракетных дви
г ателей с расчетным и звуковым соплами. Весьма  интересным является 
с.педующий результат. Из сравнения величин J, соответствующих пунк-
1 Ирным кривым рис. 7. 1 3, со значениями J, приведеиными на рис. 7. 1 1 
сплошными линиями, ветрудно заметить, что они оказались практически 
равными друг другу. Это означает, что при эжектировании воздуха 
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получается примерно одинаковое относительное изменение удельного 

импульса исходного ракетного двигателя как с ·р а·счетным, так и со 

sвуковым соплом. Таким образом, при заданных параметрах в камере 

ракетного двигателя уменьшение его собственного импульса (нер асчет

ные параметры истечения из сопла ,  потери импульса из-за наличия тор

па в сопловой головке и т. д. ) приведет к пропорциональному ухудше

нию удельного импульса РПД при р аботе на  старте. 
Вернемся к вопросу об определении площади камеры смешения , 

соответствующей заданному коэффициенту эжекции.  Используя соотно

шение (5.2 1 )  и очевидное равенство Fcм = Fc ( 1 + 1 /s ) , можно записать 

F = F  { 1 + п Vё q (Л с) Рос ) . (1. 1 9) см с \ q (Лв) . 
Входящий в выражение (7 . 1 9 )  коэффициент Ас обычно з адается или 

н аходится его величина,  соответствующая оптимальному эжектору (см.  

гл . V) . Коэффициент скорости Ав опре
деляется из решения уравнений f'см 
(5. 20) - (5. 23) при критическом ре- Т: 
жиме или из ур авнения импульсов 
(5 .  1 2 )  при докритическом режиме р а
боты эжектора .  Из формулы (7 .  1 9 ) JO 
видно, что чем выше коэффициент 
эжекции ,  тем больше площадь сечения 
камеры эжектор а. Следует отметить, 
что при увеличении n может умень
ш аться величина  q ('Ав ) особенно на  20 
докритических режим ах р аботы эжек
тор а. Поэтому с ростом n площадь Рем 
увеличивается интенсивней, чем по з а
кону прямой пропорциональности . На 
рис.  7. 1 4  приводятся для иллюстр ации 

Fсм 10 
величины отношений -р для ряда с 
значений отношения давлений и отно
шения температур в камере р акетного 
двигателя и воздуха на входе в эжек-
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1 
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Д= 50 о 
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5,0 10 n 
тор при условии р асчетного истечения 
газов из сопла РкД в эжектируемый 
поток. Показ атель адиабаты при исте
чении газов kc принят р авным 1 ,4 .  Не
обходимо отметить, что величин а  отно
шения F см/F с существенно зависит от 
kc вследствие его влияния при задан-

Рис. 7. 1 4. Отношение площади каме
ры смешения эжекторнаго насадка к 
выходной плuщади сопла Ркд 

( /,с = Ас . р )  
ном переп аде давлений н а  выходную 
площадь сопла РкД. Однако при определенном расходе эжектируемого 
воздуха абсолютная величина кольцевого з азор а (Fcм-Fc ) пр актически 
не зависит при n> 1 ,0 от величины kc. В этом смысле р ассчитанные при 
k =  1 ,4 кривые Fcм/Fc (см. рис. 7 .  1 4 )  дают представление о действитель
ных размерах площади сечения камеры смешения эжекторнаго насадка . 

Определим теперь величины миделевых тяг эжекторной системы. 
Для удобства анализа  выразим величину стартовой тяги через число М 
на  срезе сопла .  При расчетном истечении из сопла имеем 

R = maWa = QaWaFaWa = kaM;p,.Fa . 
Отнесем величину R к п.тющади камеры смешения 

R R 2 p = -;;- = kaMaPнfa· см 

(7. 20) 

(7 .  2 1 )  
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Используя уравнение р асхода газа через сопло, можно записать 

fa = q (Мсм) • acq (М ) 
Таким образом, в окончательном виде будем иметь 

R - k  м� q (Мсм) F - аРн (М ) acq .1 
(7 . 22) 

При р аботе эжектора на режиме теплового запирания, когда Мсм = 
= 1 ,  соотношение (7.22 ) упростится : 

(7. 23) 

Так как при увеличении n площадь камеры смешения (см. рис. 7. 1 4 )  
возрастает значитеJI ЬНО быстрее, чем уве.1ичивается удельный импульс 

R Мн 
F /'1 2  

-
i 1 

1 
1 
1 

1\ i 0,3 '.\ _j 
\:\ ! 

l\ \ С) 

:: ['.,. 
� -- -..... -..... -- -

0, 7 
- - - 1 о 

о 4 6 8 70 Т) 

Рис. 7. 1 5. З а висимость миделевой тяги 

эжектuрiюго насадк& (-R-) от ко
Fк. см 

эффициента эжекции n при Рон = 
= 1 0 Мн(Аt2: 

-- а г идр = 1 ,О; 
- - - а гидр = 0 , 9  

0,3 

1 1 
O, Z 

о i 
0, 7 

J i ' i  -L--t-1 t!JL . 
р а  : ' 

v 1 ' 

10 l----c:2 
-----! 1 i 1 
1 -'-- - i -т--..--� · �  i Ро '1-. • • i 
,....--r i 1 

j 1 
0,8 0,.9 1, 0 б гидр  

Рис.  1. 1 6. В.1Ияние на  миделе

вую тягу эжекторнога насадка 
гидf! аВm!чески х потерь по трак· 
ту и дав.1ения в камере РкД 

при Мн = О  (n=2,0 ;  

н - сек J Ryд . II = 4300 --
KZ . 

(см . рис. 7. 10-7. 1 4 ) , миделевая тяга  должна падать. И мея зависи
мость е эжектор а  от n, нетрудно, используя формулы (7 .22)  и (7.23) , 
найти зависимости RP от n. Н а  рис. 7. 1 5  приводятся графики величин 
RF' при 2 значениях сrгидр· Так как величина е практически не влияет 
н а  е, то миделевая тяга на старте практически не зависит от импульса 
ракетного двигателя при постоянном давлении в его камере. Исходные 
:J;анные приняты при расчете гр афиков рис. 7. 1 5  такие же, как при расчете 
рис. 7 . 1 О и 7. 1 1 .  Следует отметить, что при возрастании давления в ка
мере РкД в отличие от удельного импульса стартовая тяга меняется 
значительно (рис. 7. 1 6) . При современном уровне дав.1ения в камерах 
р акетных двигателей численные значения RF иллюстрируют графики 
рис .  7. 1 5, из которых видно, что при  увеличении коэффициента эжекции 
стартовая тяга существенно падает. Уровень n, соответствующий высо
ким, представляющим практический интерес, величинам RF, лежит в 
диапазоне n =O,S-7-3.  
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Возвращаясь к графикам зависимости l от n (см.  рис. 7. 1 0 ) , заме
чаем, что в обл асти п � З удельный импульс эжекторной системы даже 
при О'гидр = 1 всего на 5--7 % выше, чем у р акетного двигателя .  Таким 
образом, при использовании эжекторнаго устройства для увеличения 
тяги ракетного двигателя в стартовых условиях реальный эффект ока
зывается незначительным. Применеине РПД непосредственно со старта 
может представлять интерес только с точки зрения создания единой дви
гательной системы, работающей во всем диапазоне скоростей полета 
разгонной ступени летательного аппарата, на котором установлен р акет
но-прямоточный двигатель.  При выборе параметров РПД нужно прини
мать во внимание результаты проведеиного анализа  с тем, чтобы его 
хар актеристики при стартовых условиях не оказались заниженными. 

ПOJI ETH ЬI E  УСЛ О В ИЯ 

С ростом скорости полета характеристики эжекторнога насадка в 
значительной степени зависят не только от эффективности процесса сме
шения газов в нем, но и от потерь, возникающих при торможении воз
духа во входном диффузоре и истечении газов из выходного сопла .  Для 
того чтобы потери давления при торможении воздуха в диффузоре были 
минимальными, а также с целью максимального использования р аспо
.11 агаемого перепада давлений при расширении смеси газов из эжекто

Рис.  7. 1 7. Схема эж екторнога насадка, р а 
ботающего н а  св�рхзв} ковых скоростях по

лета 

ра ,  необходимо соответствующим 
обр азом профилировать и выби
р ать пар аметры воздухозаборни
ка и сопл а, устан авливаемых на 
входе и выходе из эжекторнаго 
насадка. При сверхзвуковых ско
ростях полета , так же как и 
в СПВР д, целесообр азно приме
нять сверхзвуковой диффузор 
с высоким О'д и сопло с большой 
степенью расширения. 

Эжекторвый насадок, эффективно работающий на больших скоро
стях полета, будет иметь вид, показаивый на рис. 7. 1 7. Такую двига
тельную установку можно назвать «холодным,, ракетно-прямоточным 
дви:ателем - Р ПДх. �ермин «холодный» означает, что в РПДх отсут
ствует догорание струи при их смешении в эжекторе. Как указывалось 
выше, выводы, полученные при изучении РПДх, могут быть распростра
нены на РПД, в котором раке-гный двигатель работает на режиме, близ
ком к стехиометрическому соотношению горючего и окислителя, и, сле
довательно, догор ание при смешении газов в эжекторе будет мало. 

На  основании уравнения импульсов тяга РПДх при расчетном рас
шире:ц_ии газов в его сопле может быть найдена из соотношения 

R = (mв +  те) Wa - твWн. (7 .  24) 
Разделив обе части соотношения ( 7.24) на те Wc, получим формулу 

для определения относительного изменения импульса при применении 
эжекторнаго насадка в полетных условиях 

-J ( + 1) Wa � Wн = n -- - п - .  
Wc - wc 

(7. 25) 
Так как W """ /,. V То, то формулу (7 .25) можно представить в следу

КJщем виде : 

или 

-J л " v л v-= -. ( n + 1 ) (  пв + 1 ) - _!.!._ n в 
А с А с 

J = �: [ �� V(п + l ) (пв + 1 ) - п  Vё] . 
(1 . 26 ) 
(7. 27) 
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Величины
_ 
коэффициентов скорости Ла. и Лс, входящих в (7.27) , з а

висят от располагаемых перепадов давJ1ений в сшшах ракетно-прямо
точного и эталонного р акетного двигателей. Полное давление в конце 
камеры эжектор а РПДх (Роем) р авно произведению PoнfJдfJтp8. Так как 
полное давление набегающего потока Рон равняется � , то величина 

:Jt (Л н) 
Л.-. может быть найдена из соотношения 

(7 . 28) 

Коэффициент скорости Лс эталонного РкД может быть р ассчитан 
по аналогичному соотношению 

Л: Р·с) = ___1!!!_ • Рок" с! 
(7 . 15 )  

Целесообраз но сравнивать удельный импульс РПДх с импульсом 
РкД, имеющего давление в камере такое же, как у р а кетного двига
теля, установленного •В прямоточном тракте РПД. Тогда .нетрудно полу
чить, что 

(7. 29 ) 

где Рос - отношение давления в камере РкД к полному давлению воз
духа на  входе в эжектор .  Величина е,  входящая в выр ажение (7.27) , 
может быть рассчитана по формуле 

б = � -1- (7. 30) 
't (Лн) Ток ' 

где Ток и Тн-соотве11ственно температуры в камере РкД и атмосферы н а  
рассматриваемой высоте полета, а 'Ан - коэффициент скорости полета .  
Таким образом могут быть подсчитаны все величины, входящие в (7.27) . 
Площадь камеры смешения РПДх в проводимом ниже анализе является 
величиной производной и связанной с основными параметр ами рабочего 
процесса РПДх соотношением ( "7. 1 9 ) . Поскольку при Мн> 1 ,0 на выходе 
из эжекторнаго насадка всегда существует критический перепад давле
ний с окружающей средой, мы при расчете величины F см и определении 
е будем использовать характеристики оптимального эжектора,  работаю
щего на критическом режиме. 

Заметим, что при Мн> 1 ,0 торможение воздуха в диффузоре может 
быть организовано таким образом, чтобы число Мв на входе в эжек
тор оставалось сверхзвукпвым.  В том случае, если смешиваются две 
струи с одинаковой темпер атурой , это может оказаться выгодным, так 
как степень сжатия высоконапорного эжектора достигает максимальной 
величины при Мв > l ,О .  Однако в реальных условиях, когда температуры 
смешиваемых потоков существенно отличаются, при Мв > 1 ,0 степень 
сжатия эжектора существенно падает вследствие подвода тепла к сверх
звуковому потоку (см. рис. 5. 1 8) . 

Так же как и при рассмотрении р аботы эжекторнаго насадка в стар -
1 овых условиях, в качестве основного параметр а при i\lн> 1 ,0 мы будем 
принимать коэффициент эжекции. Коэффициент эжекции n является ос
новной -величиной, определяющей ·ка к  термодинамические, так и д в и 
жительвые свойства РПД. Он непосредственно входит в выражение для 
J ( 7 .27) , а также влияет на  степень сжатия эжектора .  В этом состоит 
удобство его выбора в качестве пар аметра при изучении принципиаль
ных характеристик серии р акетно-прямоточных двигателей в отличие от 
исследования характеристик РПД с конкретными проходными сечения 
ми газо-воздушного тр акта .  При анализе характеристик РПД мы будем 
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в дальнейшем р ассматривать несколько р асчетных случаев, отличаю
щихся потерями при торможении воздуха во входном диффузоре и р ас
ширении смеси газов в сопле.  

Случай а. Воздухозаборник не имеет потерь полного давления при 
тор.'\1ожении воздуха во всем диапазоне скоростей полета (ад =  1 ) .  Р ас
ширение газ а в реактивном сопле происходит до давления окружающей 
среды Рн· При прочих р авных условиях случай а соответствует макси-

бх  C N 

т fсм lix а М и а) 
n = c a n s t  

В х  т 
а �;:, с м  

бх т с м  F, 
а 

д) М н 

Fa n = c a n s t  
бх  Poc=c on s t  Fa �Fвх 
1 F, бх 

Fa М н 
б) 

fix а fcм= Fa 7,0 -у/ 
--------�----� бх  а 

г) 
Рис. 7. 18. Расчетные схемы РПД 

мальному увеличению импульса р акетного двигателя.  Схематически та
кой двигатель показав  на  рис. 7. 1 8, а, там же показано качественное 
изменение основных проходных сечений. 

Случай б. Воздухозаборник имеет потери полного давления при тор·  
:можении воздуха, равные потерям в оптима"1ьной системе два косых + 
+ один прямой скачок (рис. 7. 1 8, б) .  Сопло, как и в случае а, имеет р ас
четные параметры истечения. 

Случай в. В оздухозабор ник представляет собой простой диффузор, 
потери  полного давления в котором при Мн > 1 будут равны потерям 
в прямом скачке уплотнения по параметрам набегающего потока (см.  
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рис. 4. 14, кривая 1 ) . Выходное сопло так же, как в двух первых слу
чаях, имеет расчетные параметры истечения. При расчете характери
стик РПДх в случаях а, б и в будем считать, что условия совместной 
р аботы эжектор а  и сверхзвукового диффузора соблюдены в соответст
вии с уравнениями ( 7.2) , (7. 1 0 ) . Это, естественно, приводит к широкому 
диапазону изменений проходных сечений (см. рис. 7.4-7.8) . 

Случай г. Воздухозаборник имеет максимальную площадь входа. 
равную площади камеры смешения. До чисел Мн полета, при которых 
Fвх� Fк с. потери полного давления воздухозаборника примем р авны
ми потерям в двухскачковом диффузоре (кривая 2, рис .  4 . 1 4 ) . При 
дальнейшем росте ,\ilн условия совместной работы диффузора и эжектора 
соблюдаться не будут и величина О'д определится из уравнения ( 7. 1 0 )  
[ад = q (Лн) � "J,Гt/E.]. Выходное сопло РПДх в случае г не  будет иметь рас
ширяющейся части. Отсутствие р асширения на ' выходе из сопла РПДх 
приводит к тому, что имеющийся перепад давлений в конце камеры 
эжектора  не реализуется полностью в скорость истечения и значитель
ная часть реактивного импульса при этом будет теряться. Р асчет вели
чины J в этом случае уже нельзя проводить по формуле (7.27) . 

Выведем формулу для определения J РПДх при кризисном исте
чении из его сопла.  Используя уравнение состояния (p = QRT) ,  запишем 
выражение для расхода газа в следующ�й форме: 

т= kpaF aM�/Wa• (7. 31 ) 
F mпWa 

Из соотношения (7.::Н ) и меем Ра а = --2- • Подставив выражение 
kM4 

для PaFa при Ма= 1 в формулу тя,ги ( 1 . 10 ) , получим 

R = ma\'(/a [ 1 ++ ( 1 - р� )  ] - т�1н. (7. 32) 
Так как Pa'=Poa:rt (Л.a = 1)  = РонО'дО'трЕ:rt ( l ) , а Рн = Рон:rt (Лн) , то величину сте
пени нерасчетности истечения из сопла РПДх fia, входящую в формулу 
(7. 32) , можно найти из соотношения 

Ра (7. 33) 
Подставив выражение для Ра в (7. 32) и сделав несложные преоб

разования, получим формулу для р асчета отношения удельных импуль
сов РПДх с кризисным соплом и эталонного РкД 

] =-1 V(n+ 1 ) (пб + 1 ) [ 1 +-
1 ( 1 - n (Ан) )] -�п 1--/ ё. (7. 34) 

А с k :rt (1 ) адатрЕ Ас 
Характеристики в случае г будут представлять некоторый нижний 

предел тягово-экономических характеристи к РПДх, поскольку проход
вые сечения его газо-в.ьздушного тра�та не · регулируются во всем диа
пазоне скоростей полета. 1'Vlы не рассматриваем регулирование крити
ческого сечения сопла РПДх. Ниже будет показано, что при соблюдении 
условий совместной работы эжектора и сверхзвукового диффузора 
уменьшение критического сечения сопла РПД нецелесообразно, так как 
при этом падает степень сжатия эжектора и ухудшаются характе
ристики. Во всех расчетных случаях, когда это специально не оговари
вается, будем принимать р асчетное истечение из сопла исходного ракет
ного двигателя до давления воздуха в конце диффузора РПД. 

Рассмотрим вначале гипотетический случай, когда при измененив 
скорости полета остаются постоянными величины в и рос. В реальном 
РПД сохранить B = const в широком диапазоне скоростей, конечно, не-
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возможно из -за значительного роста температуры торможения воздуха 
при увеличении числа LV1п полета. То.11ько при Мн< 1 ,  когда сжимаемость 
газа еще невелика, в РПД сохр аняются практически постоянными вели
чины е и Рос в связи с ростом высоты полета и уменьшением давления 
п температуры набегаюш:его потока. В месте с тем проводимый анализ 
характеристик РПДх при сохранении 8 = const и fioc = const представляет 
интерес для выяснения некоторых припципиальных закономерностей. 

На  рис. 7. 1 9  для случая а приводятся результаты расчета J в зави
симости от числа Мн полета при значениях 8 = 0,025 и Рос = 1 00.  Видно, 
что с ростом скорости полета величина ] в дозвуковой области несколько 
падает (до М н �  0,6�-0, 7) , а затем монотонно р астет. 

J 
2,0 

1, 5 

1, 0 

0, 7 

с:--- 1.--: 

-tl=.� jC'"" 

о 

v 
� rr-

/ , /  .... .... 

v v::v 
v: � 

v/ _....v / 

!У" k' J:...-1-
/ . ... 

/ 

1--:-� 
� � �- - n=10 

/ � · '  

� 
/ � с= -

� -:::: ;;... 71=4 
� ... ...d 

1-::::- � - ТI=Z i-.... 
' 

3 

Рис. 7. 1 9. Скоростная хар актеристика эжекторноге насадка 
(сJiучай а) :  

-- ).с � Лер; - - - - лс - 1 ,0 ( 8 - 0,025; Рос = 100) 

Характер изменения J можно объяснить поведением входящих в 
формулу (7. 27) отношений коэффициентов скорости � и Ан • 

Ан Ас  
При увеличении скорости полета, что легко получить из уравнений 

. л л 
( 7.29) и (7.28) , отношение _н растет, а _а падает, асимпто-Лс Ан тически стремясь в обоих случаях к 1 ,0 nри М�. При Лн = О  коэф
фициент скорости Ла имеет конечное значение, поэтому в начале увели

л 
чения скорости полета отношение _а_ падает более резко, чем при 

Ан 
дальнейшем ее росте. Это приводит к векоторому уменьшению J до чис
ла Мн � О,5-;-0,6, где имеет минимум удельной тяги, характерный, как 
известно, для воздушно-реактивных двигателей [ 14]. У РПДх этот ми
нимум тем значительней, чем выше коэффициент эжекции. При даль
нейшем росте скорости полета относительная веЛичина экономичности 
РПДх монотонно растет, асимптотически стремясь при Мн -+ оо  к 
значению V (п + l ) (nб + 1 ) - n  уё. 

Характер изменения удельного импульса РПДх в том случае, когда 
эжектирующее сопло имеет 1\lc = 1 ,  иллюстрируется пунктирными лини
ями рис .  7 . 1 9. Так же, как и при Мн = О  (см. рис. 7. 1 0 ) ,  в области дозву
ковых скоростей полета влияние импульса исходного ракетного двига
теля на  экономичность РПДх весьма существенно в связи с ухудшением 
хар актеристик эжектора. Однако при Мн> 1 ,5-;-2 степень повышения 
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rшвления в РПДх з а  счет скоростного напора уже намного выше сте
пени сжатия эжектора ,  и ее уменьшение вследствие нерасчетности пара
метров струи ракетного двигателя мaJlO отражается на величине скоро
.сти истечения [см .  уравнение (7.28) ] и удельном импульсе РПДх. 

Р ассмотрим теперь, как влияют потери в воздушном контуре РПДх 
на его удельный импульс. На рис. 7.20 приводятся величины J РПДх, 
.имеющего различные потери во входном диффузоре ( расчетные случаи 
а ,  б и в) . При уменьшении а д  величина J при прочих р авных условиях 
падает. С амыми низкими оказываются хар актеристики РПДх с простым 

.диффузором. Однако так же, как в СПВР Д, влияние потерь в диффу-
.зоре на  удельный импульс РПДх с ростом чис-1 а  Мн полета уменьшает-

. J  
"' 

1, 5 � 
с::.-11 CD 

1,25 о;-1 1  
� 

1,0 с::. --11 CD 
0, 75 

о 0,5 1,0 1,5  2,0 2,5 3,0 3,5 М к 

Рис. 7.20. Скорсетная характеристика эжекторнога насадка 
(n=4,0; PIJc = IOO) : 

_____ расчетный случай а; 
- - - - - расчетный случай б;  

__ __расчетный случай  в 

ся. Так, например, при Мн = З  уде.Тiьный и мпу.uьс РПДх с простым диф
фузором на  1 0 %  ниже, чем с изоэнтропическим, а при Мн = 5 - на 1 4 %  
ниже, в то время как величина О'д во втором случае упал а примерно в 
2 раза .  Обратим также внимание на то, что влияние потерь в диффузоре 
на удельный импульс РПДх сказывается тем существеннее, чем выше 
fJ и, следовательно, чем ниже температура струи ракетного двигателя.  
При больших скоростях полета уве-1ичение импульса струи ракетного 
двигателя при подмешивании к ней воздуха связано в основном с пере
дачей тепл а от «горячей» струи воздуху. Ecm1 реактивная струя имеет 
одинаковую температуру тоР.можения с воздухом, то с ростом скорости 
полета очень скоро J становится меньше 1 ,0 (см. ,  например, рис. 7. 20 ) .  

Н ачиная с некотороrо числа Мн полета (Nlн --- 0,5--;--0,6) при умень
шении е ,  как видно из графика рис. 7.20, величина J увеличивается. Та
ким образом, в отличие от стартовых характеристик РПДх при наличии 
скорости полета с уведичением импульса ракетного двигателя относи
тельный прирост экономичности РПДх возрастает. Из формулы (7. 27) 
ветрудно получить оптимальные величины О .  I3озьмем производную J 
по е и приравняем ее нул ю: 

Выше было показано, что на  режимах теплового кризиса, характер-
11ых для эжектора РПД, его степень сжатия практически не зависит от 
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е. Поэтому производную от f.,a по е примем равной нулю.  Произведя не
сложные преобразования, получим оптимальное значение е :  

в . 1 op t= ( Л )2 • 

л: (n + 1 ) - п  
(7. 35) 

Легко убедиться, что полученное значение ElopL соответствует миниму
му ]. 

В зависимости от потерь давления в двигателе, т. е. от соотношения 
между Л.а и Лн, характер изменения J от е будет иметь вид, показанный 
на рис.  7.2 1 .  Заметим,  что фор мул а (7 .35) позволяет найти е,  соответст-

- дЛ а  О вующее минимуму J, когда - = и, следовательно, потери в двига-
де 

теле не зависят от е .  Однако при Ла � Лн из формулы ( 7.35) следует, что 
eopt---+- 1 . В обл аs;ти е �  1 ,  как известно из теории эжекторов, степень 
сжатия эжектора  возр астет при уменьшении е ,  поэтому на  рис. 7 .2 1 ми
нимум J при Ла = Лн условно смещен в сторону е< 1 .  

В РПД темпер атур а торможения струи ракетного двигателя всегда 
выше, чем темпер атура торможения воздуха.  Из рис. 7 .2 1 видно, что при 

е � 1 J возрастает с уменьшением е .  При в - о Г- � Vn. + l .  При 
Ас - л v-достаточно высоких числах Мн, когда Ла � /,н J JY ax =-::;!- n + 1 .  Таким 
с 

образом, при бесконечно большой температуре в камере ракетного дви
гателя и, следовательно, при бесконечно большом импульсе исходного 
РкД J имеет конечное значение. 

Как видно из рис. 7. 2 1 ,  при � > 1  с ростом 6 J также растет. Что 
это означает физически? При - 6  > 1 . т. е .  когда температура торможения 
воздуха выше, чем темпер атура эжект�рующей струи, при смешении в 
эжекторе воздух б у дет охлаждаться и тяга прямоточного контура  па
дать. Относительный «подогрев» в РПДх может быть р ассчитан по фор
муле 

(7. 36) 
Из формулы ( 7 .36) следует, что относительный подогрев РПДх 

всегда выше единицы : при в - 00 � у� - V 1 +-!;- . Таким обр азом, 

при Ла > Ли V 1 + ljn тяга РПДх даже при О -+ со  оказывается положи
тельной [см .  формулу (7 .  38) ]. С другой стороны, увеличение 6 при 
Mн = const означает уменьшение температуры в камере ракетного дви
гателя и, следовательно, падение его импульса :  при е--оо Rуд---+-0. Сле
довательно, увеличение относительного прироста импульса струи при 
подмешивании воздуха при 8 >  1 связано исключительно с преобл ада
ющим уменьшением импульса эжектирующей струи. Для РПДх режимы 
8> 1 не хараЕ:терны. 

Очень важно понять, что физически повышение удельного импуль
са РПДх с ростом импульса исходного ракетного двигателя, установлен
ного в его воздушном тракте при М.н� О. связано именно с подогревом 
воздуха за счет теш10передачи от реактивной струи. Поэтому, напри
мер, при сохранении неизменной температуры в камере ракетного дви
гателя и росте импульса исходного РкД то.т1ько за  счет повышения дав
ления в его камере сгорания величина J при 1\llн� O  уменьшается (см. 
рис.  7.22 ) . Таким обр азом, рост кинетической энергии реактивных газов 
при сохр анении постоянного их теплосодержания не приводит к повы-
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шению эффективности использования эжекторнога устройства в полет
ных условиях. 

Покажем теперь, как ведет себя скоростная характерист�ка РПДх, 

13 контуре которого р асположен р акетный двигатель, и меющии постоян
ную температуру в камере сгор ания и нерегулируемое сопло.  При изме

нении давления воздуха в конце диффузора в соответствии с условиями 

полета нерегулируемое сопло исходного РкД будет оТКJlоняться от р ас

четного режима работы. Поэтому для работы в широком диапазоне 

полетных условий РПД необходимо выбрать некоторую «компромис

сную» степень расширения эжектирующего сопла .  Будем считать, что 

траектория полета такова,  что сохраняется неизменным отношение пол-

J 
\ 1 
� Л а >  А н  

� ......... _,;. � v  
.... .............. !-.;-" 

............ 1 1 Л а= Л н  
1-: 1 1 А а<А н 

6 = 1,0 
Рис. 7.2 1 .  Х арак 1 ер зависимости 

относительного изменения 

уде;1ьного импуJJьса эжекторно· 

ru насадка от отношения тем· 

TuR 
ператур В = -

Тое 

J 
1, 15 

1, 1 

--

-

� 
1, 0 s� 
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...--
v ,...--Vv --

1--:: tL: --V::::v v 
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.'iO 
700 

7000- f---
1 

10 71 

Рис.  7.'.1.2. Втrянне н а  велнчнну Т давления 

в камерf' РкД при постоянной тем пературе 

Ток (Мн = 1 ,5 ;  Тн = 2 1 6.5° К ;  То;; = 4000° К) 

ных давлений в камере ракетного двигателя и воздуха на  входе в эжек
тор . Примем давление в камере ракетного двигателя в стартовых усло-

1 0  о М н Т 
" • виях, р авное , -- . огда для указанпои упрощеннон траектории .м2 

полета степень расширения эжектирующего сопл а (сопла РкД) можно 
выбр ать 1 00 : 1 ,0 .  Удельная тяга этого ракетного двигателя может быть 
р ассчитана по формулам ( 7 . 1 7) ,  ( 7. 1 8) ,  приведеиным в предыдущем 
разделе. Зададимся характеристическими температурами в камере РкД 
таким образом, чтобы величина Rуд охватывала  диапазон изменения 
импульсов современных РДТТ и ЖРД. 

Проведем р асчеты для двух значений температур :  Ток = 4000° и 
Ток = 10 000° К. При Ток = 4000� К рассчитанные по формулам (7. 1 7) , 

(7 1 8  R н · сеtС О н · сеtС . ) величины уд равны : Rуд .п = 2500 -- и Rуд .з = 235 -- . Xa-
tCz 1С 2  

рактеристическая температура  Ток = 1 0  000° К соответствует Rуд.п = 

4000 н - сеtС R н - сек • = -- и уд .з = 3760 -- . Первыи вариант расчета дает нам 
1С2 1С2 

представление о параметрах РПДх, исходный ракетный двигатель кото
рого имеет импульс, характерный для Р ДТТ или !КР Д, использующего 
топливо с умеренной теплотворной способностью. Второй вариант рас
чета соответствует применению в ЖР Д топлива на  основе водорода. 

На рис. 7.23 и 7.24 приводятся отношения удеJlьного импульса 
РПДх к удельной тяге р акетного двигателя, рассчитанные для случа
ев а (сплошные линии) и г (пунктирные лунии) . При величине пустот-

- н · с еtС 
ного импульса исходного ракетного двигателя, равного 2500 -- , повы

tСz. 
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шение экономичности оказывается незначительным даже в случае ре
гулирования воздухозаборника и сопла .  РПДх . При величине tRуд. п= 

1t • се�& = 4000 -- использование РПДх позволяет получить более ощутимый 
/CZ 

эффект. Отсутствие регулированных диффузора  и сопла РПДх приводит 
к резкому падению его экономичности при полетных числах Мн>2. При
чем уменьшение удельного импульса РПДх с кризисным соплом оказы
вается тем существенней, чем меньше импульс исходного РкД. Причина 
состоит в том, что относительный подогрев воздуха в этом случае пада
€Т и потери в импульсе выходного сопла, имеющего звуковое истечение, 
.Сказываются больше. При умеренном импульсе исходного РкД нере
I·улируемый РПДх с кризисным соплом имеет в сверхзвуковой области 
полета характеристики худшие, чем ракетный двигатель. 

Рис. 1.23. Скорос гная характери· 
стi!!Ка (экономическая) РПДх при 

х · се�& 
Ry:1.  п =  2500-- : 

KZ 
__ в ариант расчета а 
- - - вариант расчета г 

J 
n= 18---t-r-.. 

� Wo ...... � 
:/ :;; ' 2 '-..: r---.., -

� !' 1 s \ " � 
f7 t- '-' !"' -........ 

-/ - fl\." i"-
1,0 

71= 1 1 � - ['\. 
1 ' .... - '--

' .... 

0, 5 ·. -
1 2 3 4 5 

Рис. 7.24. Скоростная характери· 
стика (экономическая) РПДх при 

1t · сек 
Rуд. n =  4000 --- : 

KZ 
__ вариант расчета а 

- - - вариант расчета г 

1 

Сама скоростная характеристика РПДх при постоянном импульсе 
исходного РкД имеет уже иной вид, чем р ассмотренная выше при 8 =  
= const. Как видно из приведенных иллюстраций, при R.уд. п= const в об

Jiасти М � 272,5 имеется оптимум экономичности РПДх. Уменьшение 
удельного импульса регулируемого РПДх при дальнейшем росте ско
рости полета связано так же, как в СПВР Д, с падением относи
'Гельного подогрева рабочей смеси.  

Относительный подогрев �vг".f с ростом Ivlн полета падает, и, когда 
он становится ниже определенного уровня, тяга прямоточного контура 
становится отрицательной, а величина J - меньше единицы. Чем боль
ше Rуд исходного РкД, тем выше температура смеси газов и, следова
тельно, относительный подогрев воздуха .  Поэтому, как следует из срав
нения рис. 7 .  23 и 7 . 24, до большего числа Мн полета сохраняет пре
имущества перед ракетным двигателем тот РПДх, у которого выше им
пульс исходного РкД. 

Характер зависимости J от n на разных числах ivlн полета также 
связан с влиянием относительного подогрева в прямоточном контуре. 
В области малых сверхзвуковых скоростей полета (Мн � З) с ростом n 
удельный импульс РПДх растет, так как увеличивается доля более эко
номичного прямоточного контура .  Максимум J R РПДх при малых Мв 
nолета соответст)Зует высокому коэффициенту эжекции . При увеличении 
скорости полета, когда падает относительный подогрев газов, оптималь-
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ное значение n уменьшается : недостаток подогрева компенсируется уве
личением доли высокотемпературного газа. 

Из графиков рис. 7.23 и 7.24 видно, что кривые n = const пересека
ются при увеличении скорости полета и чем ниже n, тем до большего 
числа Мн удельный импуль,с. РПДх оказывается 1выше импульса ракет
ного двигате.riЯ. 

При анализе скоростных характеристик РПД.х мы выше провели 
его сравнение с ракетными двигателями по экономичности . В резуль-

n = 2  \ 
!'-, 

5 \ .......... -
' 

n=5 � ..... 

- , r-.... r-
Т/=10 ..... г---: r=-:: - f-

· - - 1-
о 2 J 

- f- - - -

Рис. 7. 25. С равнение - (- (с Rl.Рпдх 
с с = 

R R (сR
) СПВР д  

отношен и я  

) Рпдх и 
СП ВРД максимальной тя г и  Uкр=� 

= 1 , О). 
Вариант ра с чета б: 

- - Rуд . п  =2500: топливо в СПВРД 
керосин : __ Rуд .н=4000; топливо в СПЕРД-

водород 

тате мы приходим к выводу, что основное преимущества перед РкД он 
может иметь в сверхзвуковой области полета благодаря р аботе прямо
точного контура. Однако при сверхзвуковых числах Мн полета СПВР д 
классической схемы, как показано в гл . VI ,  имеет экономичность в 4-
5 р аз выше, чем у ракетных двигателей, т. е. значительно больше, чем 
у РПДх. Целесообразность использования РПДх в таком случае может 
иметь смысл, если он обладает преимуществом по сравнению с СПВ Р  Д 
по тягам .  Величина коэффициента тяги ел РПДх как двигателя прямо
точной газодинамической схемы может быть р ассчитана при расчетном 
р асширении из сопла по формуле 

(7. 37) 

Относительный подогрев � Jl"t для РПДх можно выразить следую
щим образом:  

� Vт= ( l  + Ijnp / Тоем = n + 1 l/ (п6 + 1 )  V Тон n (п + 1 ) В  
-. /(п8 + 1 ) (п + 1 )  • 
V n26 

Тогда формула для р асчета ел примет вид 

_ 2  � [-. /CnH + 1 ) (n + l ) Л0 l l  
с R - j н V п26 � - • (7 . 313) 

Входящая в соотношение ( 7.38) величина коэффициента скорости 
'Аа может быть р ассчита'на по формуле (7. 1 6) ,  а величина fн - по з э ·  
висимости (7. 1 0 ) . Проведем сравнение веJ1ичин ел РПДх и СПВР Д .  Для 
того чтобы сравнение было правомерным,  будем считать, что на обоих 
типах двигателей установлены одинаковые регулируемые диффузоры и 
сопла с р асширением до атмосферного дав.'Iения (вариант р асчета 6) . 
Коэффициент тяги РПДх рассчитаем для двух значений импульсов ис-

ходного РкД :  Rул..п = 2500 н · сек И Rуд.п = 4000 � . Соответствен-к� KZ 
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но этим импульсам величины св СПВР Д будем определять при исполь
зовании топлив с Ни = 4 1 900 кдж/кг и L0 = 1 5 (керосин) и Ни= 
= 1 20 000 кдж/кг и Lo = 34,5 (водород) . На  рис. 7. 25 приводится рассчи
танная при этих предположениях зависимость отношения коэффициен
тов тяг РПДх и СПВР Д, из анализа которых можно сделать следую
щие выводы. 

) 
При больших коэффициентах эжекции и умеренном Rуд. п исходного 

F кД с ростом Мн тяги РПДх и СПВР Д очень быстро сравниваются. 

J 

"� 
11=�0 --

1, 5 h ,., г ... ....... 11=70 5 
;: v �-"'"' s - ,  т 

'/ ?-- ..... !----' r-- ' 

;; .; / 2 -, 7 
� � ........ 1 - ..... _\ 

""' � � . - · - · - -1.0 -
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/) n .� 7.0 1,5 2,0 i..'i 3.0 М11 
Рис. 7.26. Скоростнан характерис rика эконо 
мическая  РПДх при р а боте РкД н а  топливе 

керосин -- азотная киcjio ra при аж = 1 ,0 : 

- - -вариант расчета г 
__ вариант расчета б 

При высоком импульсе исходного р акет
ного двигателя РПДх сохр аняет преиму
щества по тягам по ср авнению с СПВР Д 
до больших чисел Мн полета.  В зависи
мости от n ( в  ди апазоне n = 275)  миде
левые тяги РПДх могут в 2-;-5 р аз пре
вышать тяги СПВРД (см.  рис. 7. 25) . 
При п> 1 О  РПДх имеет сравнимые тяги 
с СПВР Д как при умеренном,  так и при 

---1\ 1 
\ 

4 �' ' 
� ' ..... 

.....;...:: j...:::. ::::_-:: ..:.. 
2 

0 0 2 4 6 8 /0 1l 

Рис. 7.27. Отношение коэфф и
циентов сн РПДх и СПВРД 
м аксим альной тяги на одина
ковых топливах при  М.н=2,0 : 

_ . -R = 4000 � , горючее в y;� . II кг 
СПРВД Н = 120 000 � ; Lo = и кг 
- 34,5; 
- - - R = 2500 ; горючее в 

уд . п 

СПВРД Н = 41 900 кдж ; L0 = i5; и кг 
__ R

уд . п 
= 2700 (керосин + 

+ азотная кислота ) rорючее в 
СПВР д - керосин 

высоком импульсе исходного РкД. Приним ая во вним ание зависимость 
от коэффициента эжекции миделевой тяги и экономичности одновре
менно, можно сдел ать вывод, что при умеренных импульсах р акетных 
двигателей использов ание РПДх огр аничено пр актически м алыми ско
ростями полета (Мн< 2-;-2,5) . При импульсах р акетных двигателей, ха
р актерных для ЖР Д на  водороде, РПДх может иметь некоторое пре
имущества по ср авнению с ЖР Д по экономичности и по ср авнению 
с СПВР Д по тягам в более широком диап азоне скоростей полета 
(до Мн � З-;-3,5) . 

Следует отметить, что при р аботе реального ракетного двигателя 
даже при аж = 1 и ({Jcr = 1 относительный подогрев воздуха в РПДх не
сколько выше, чем при механическом перемешивании реактивной струи 
с воздухом вследствие рекомбинации продуктов сгорания топлива ра
кетного двигателя при истечении из сопла и течении в эжекторе. Ха
рактеристики РПДх оказываются з а  счет этого более высокими. Для 
иллюстр ации влияния этого эффекта на рис. 7.26 и 7.27 приводятся ве
личины J и св РПДх при р аботе исходного ЖР Д на топливе азотная 

( 
п - се� кислота + керосин Rуд. п = 2700 �) · Влияние тетюподвода при ре-

комбинации газов сказывается, как видно из рис.  7.26 и 7.27, значитель
но больше на экономичности, чем на  миделевой тяге РПДх, так как 
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миделевая тяга РПД при близких величинах подогрева в прямоточной 
ка мере в основном определяется импульсом исходного р акетного дви
гателя (см.  ниже § 3) .  

Несмотря на несколько более высокие характеристики РПДх при 
работе на  реальных топливах,  полученные выше принципиальные выво
ды о характеристиках РПДх и обл.астях его р аботы остаются неизмен
ными. Проведенный анализ тягово-экономических характеристик РПДх 
показал, что основной недостаток такого двигателя состоит в малом 
подогреве воздуха прямоточного контура .  Для улучшения параметров 
P I IД необходимо применять такие топлива и такие режимы работы ис
ходного ракетного двигателя,  при которых будет возрастать подогрев 
воздуха вследствие дожигания в нем горючих элементов эжектирующей 
струи и при сжигании в нем дополнительного горючего, специально вво
димого в прямоточный тр акт РПД. 

§ 3. ХАРАКТЕР И СТИ К И  Р ПД П Р И  ДОГО РА Н И И  СТРУИ 
РАКЕТНО ГО ДВ И ГАТЕЛЯ В П РЯМОТО Ч НОМ КО НТУР Е 

Режимы р аботы ракетных двигателей как жидкостных, так и твер
дотопливных не соответствуют стехиометрическому соотношению горю
чего и окислителя в камере сгорания. В камере РкД топливо, как пра
вило, сгорает с недостатком окислителя и истекаюшие из сопла газы 

Рис. 7.28. Схемы РПДг (а) и РПДэг (б) 
содержат горючие элементы, которые могут догорать в воздухе. К:роме 
того, при подмешивании воздуха к струе ракетного двигателя режим 
работы последнего может быть специально изменен в сторону умень
шения коэффициента избытка собственного окислителя с целью исполь• 
зования для горения кислорода атмосферного воздуха .  

Рассмотрим влияние теплоподвода при догорании струй ракетных 
двиг�телей в прямоточной камере на  тяговые и экономические характе
ристики РПД. По аналогии с РПДх назовем такой двигатель условно 
РПДх (с горением) ( рис. 7.28 ) . 

СТАРТОВЫR Р ЕЖИМ 
Догорание струи ракетного двигателя в воздухе приводит к увели

чению температуры торможени� газов перед истечением их из сопла .  
Так же,  как и в гл . V,  обозначим через Тк относительное увеличение 
температуры торможения газов по сравнению со случаем механическо-. Тосг О го перемешивания их в камере эжектор а :  т к = -- . тносительное 

Тоем 
приращение импульса реактивной струи при расчетном истечении из 
сопел РкД и РПДг и наличии тепловыделения в прямоточной камере 
может быть рассчитано по уравнению, аналогичному (7. 1 4 ) : 
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Также нетрудно получить, что при критическом истечении из сопла 
РПДr величину J можно рассчитывать по уравнению, аналогично
му (7  . .14) : 

] = -1 V(n + 1 ) (n6 + 1 )  V •к l 1  +-1 ( 1 - n (Лн) -1-)] - � n V6 .  (7. 40) 
А с k n ( l )  а д а трЕ f, c 

Здесь, так же как и при рассмотрении хар актеристик РПДх, мы 
будем сравнивать импульс РПДг с импульсом ракетного двигателя, 
имеющего параметры газа в камере тнкие же, как у исходного РкД, а 
давление на  срезе сопла равное атмосферному. 

1 Из формулы (7.39) следует, что при прочих р авных условиях ве-
Jiичина J зависит от произвед�ния . Ла Утк- Чтобы рассчитать величину J 
при наJiичии теплоподвода в эжекторе, необходимо учесть влияние тк на 
nотери полного давления в РПД, от которых з ависит коэффициент ско
рости "-а· Рассмотрим вначале влияние подогрева на характеристики 
РПДэг . В этой схеме двигателя,  как известно, реактивная струя РкД 
не догорает в эжекторе, а теплоподвод осуществляется в прямоточной 
камере при наличии специального источника поджигания. При выборе 
степени расширения предкамерного диффузора в соответствии с уравне
нием ( 7.9)  подогрев в прямоточной камере не будет отр ажаться на  ре
жиме работы эжектора  и его степень сжатия останется неизменной. 
Увеличение 'tк в этом случае скажется только на  коэффициенте потерь 
полного давления в прямоточной камере а� (см.  гл . I I ,  § 2) и гидрав
�'lических потерях в предкамерном диффузоре в связи с изменением сте
пени его расширения .  Изменение коэффициента потерь полного давле
ния а�  в зависимости от тк можно найти, используя, например, рис. 2 .9 .  

С целью получения больших миделевых тяг РПД обычно имеет кри
зисную камеру. При наличии в конце прямоточной камеры звуковой 
скорости нужно пользоваться на рис. 2.9 точками пересечения линий 
-r = const с предельной кривой. 

Из рис. 2 .9 следует, что влияние т на а� невелика и при изменении 
.,; от т= 1 ,5 (ти=1 ,5) до т = оо а� кризисной камеры уменьшается всего 
на 8 % . Поэтому с увеличением т:к величина Ла на срезе сопла РПДэ 
меняется мало и удельный импульс РПДэг растет. Н а  рис .  7.28 приво
дится в качестве иллюстрации расчетная зависимость J РПДэ от 'tк

При р асчете кривых рис. 7.29 коэффициент потерь ад. э принят в соответ
ствии с экспериментальными данными, приведеиными на рис. 4.4 для 
диффузор а с углом р аскрытия, равным бд = 1 0". :Импульс исходного р а-

кетного двигателя составлял Rуд = 2550 н. - сек при fioc = 1 00 и fic = 1 . Вид-
"� 

но, что теплоподвод в пря моточной камере РПДэ позвоJ1яет улучшить 
стартовые характеристики двигателя особенно при умеренных коэффи
циентах эжекции. При бодьших коэффициентах эжекции и дополни
тельных потерях 1ВО входном диффузоре, приводящих к снижению уров
ня давления в прямоточной камере, даже небольшие потери полного 
.давления, связанные с теплоподводом в РПДэг, уже существенно ска
зываются на экономичности двигателя .  Поэтому, например, при n = 6  
и ад = 0,9 J практически не меняется при увеличении тк, так как рост 
·тк компенсируется падением Ла. 

В реальных условиях увеличение подогрева в прямоточной камере 
РПДэг связано с уменьшением импульса исходного ракетного двига
теля, так как при этом в камере РкД топливо имеет больший недоста 
ток окислителя. Может оказаться, что, несмотря на рост величины J, 
а бсолютное значение J н РПДэ будет уменьшаться .  Поэтому.  существует 
оптимальное перераспределение тепловой энергии между ракетным и 
прямоточным контурами РПДэ, которое зависит от характеристик при
меняемого топлива.  

299 



J 

1, 2  

1, 1 

1,0 

0,9 

0,8 

0, 7 

300 

l 
1, 7  

1,6  

1,5 

1,4-

1,3 

1, 2 

1, 1 

1,0 

Р" 
� 
1-

-

о 1,5  

� 
/ -
1--
. ..... 

1-

1/ 
v / t:"" 

/ ./ /  / 
v 1-- v 

..,... ...... 
1--- ..... 1-- ... 

1--- - �  

- - · - f- -

2,0 

n=?." v 
./ Vl* � v [:<; 

1/ � "' 2  
v 1/.: / 

v. / _}., р.. 
_...... / 4 

/ v . ... "' 
v �--- --

!...- " 

Т/=6 
· -

2,5 

Рис. , .29. Влияние подогрева смеси газов 

на ве.1нчину приращения удельного импуль
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Р ис. 7.30. Влияние догора
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Рис.  7.3 1 .  Влияние подогре
ва 't'н на миделевую тягу РПДэг и Р ПДг на старте 

(Мн = О, Н = О, n=2,0) 



Перейдем к рассмотрению влияния tн на  характеристики РПД:. 
В гл .  V было показано, что подогрев смеси газов при догор ании струи 
в камере эжектор а  РПД отрицател но сказывается на эффективности 
смешения и приводит к падению ст пени сжатия эжектора .  Влияние tн 
на потери полного давления в РПД поэтому значительно больше, чем 
в РПДэг, что хорошо видно из рис. . 1 6 . Рассчитав зависимость 8 от tн, 
нетрудно, используя формулу ( 7 . 1 6 ) найти Ла и, подставив его в урав
нение ( 7.39) , получить J. На рис. 7. О приводятся рассчитанные таким 
обр азом кривые изменения J от 'tн· Исходные данные при расчете при
няты такие же, как для рассмотре ноrо выше РПДэг. Из сравнения 
рис. 7.29 и 7 .30 видно, что влияние подогрева на характеристики РПД и 
РПДэ на старте прямо противопало ное. С ростом 'Тн удельный импульс 
РПДг при всех n падает и при • 
больших 'tн становится меньше � 
импульса исходного ракетного l.ц ( Л  = t )  
двигателя. Это связано с падени
ем 8 эжектор� Еще более суще
ственно, чем J, уменьшается ми
делевая тяга РПДг, зависящая в 
соответствии с (7.23) от степени 
сжатия эжектора .  

· ,ц  

fi,B ! 
0,6 
0,4 
O,'l 

о 

г-- - - - -

�( 

./ "'/ v 
1\� / J 6 �....... � v / lt.'ll,• 
r----?1 А 0,5 Изменение RF от 'Тн иллюстри

рует рис. 7 .3 1 .  Таким образом, в 
стартовых условиях использова
ние кислорода воздуха для дожи
гания струй и применевне топлив 
в ракетных двигателях с большим 

Рис. 7.32. З ависимость тяги диффузора 
при Мн = О  от коэфф ициента скорости Лд 

отрицательным содержанием окисл теля н
_
ецелесообразно для РПДr_:. 

Так как РПДг при Мн = О имеет у ельныи импульс, примерно равныи 
импульсу исходного ракетного дв гателя, то последний в стартовых 
условиях должен работать на опт мальном режиме по коэффициенту 
избытка окислителя, характерном ля изолированного РкД. 

Уменьшение удельного импул са РПДr на  Мн = О  при догорании 
струи РкД в прямоточном контуре изически об1-';;rсняется падением тя
ги диффузор а .  Если течение на вы оде из дифф зора в схеме РПДэr 
может оставаться неизменным при подогреве n п ·  1моточной камере, то, 
напротив, в схеме РПД с ростом tн и, следавател fiO, теплового подпора 
скорость на выходе из диффузора . удет падать. 

Используем полученное в гл . 1 выражение д я тяги диффузора при 
Мн = О: 

(4. 37) 

Отнеся величину Rд к р асходу топлива РкД юлучим долю удель
ного импульса РПДг, связанную с т гой диффузоi 

Рассмотрим влияние на Jд из енения л пr нах аир. в и n. На рис. 7 .32 показ ны резу�ьта" ле 7. 4 1  относительного изменения д· Видно, 
· 

�ия Лд удельная тяга диффузора стартовых � месте с уменьшением J д падает величина воздушного контура РПД на Jvlн = в основном
' 

женными к диффузору. 

(7. 4 1 )  

· постоянных величи
\расчетов по форму
! по мере уменьше
\3ИЯХ уменьшается. 
't как прирост тяги 
ан с силамi;J,  прило-

30 1  



ПО�l ЕТН ЫЕ УСЛ О В ИЯ 

Полученные выше результаты по влиянию подогрева на  удельный импульс РПДг при Мн = О  остаются справедливыми при малых дозвуковых скоростях полета примерно до Мн '"" О,5-;-0,6. Однако с дальнейшим ростом скорости и особенно при сверхзвуковых скоростях полета картина меняется (рис. 7.33) . Для полетных условий величину относительного изменения импульса РПД при догорании струи РкД в эжекторе и при расчетном истечении из сопел РПДг и РкД можно найти из формулы 

] = �  V(n + 1 )  (пб + 1 )  V' Т:- Ь!... n Vб А с А с 
(1. 42) 

[она выводится аналогично (7.27) , см. гл. VI I ,  § 2]. 

Рис. 7. 33. Схемы РПДг (а) и РПДэr (б) , предназначенные для р аботы при сверх
звуковых скоростях полета 

Как видно из формулы (7.42) , характер зависимости J от ,;11 так же. как и при Мн = О, связан с влиянием Тн на коэффиuиент скорости истечения из сопла РПД 'Аа. · Однако в отличие от стартового режима с ро
стом скорости полета доля степени сжатия эJКектора в обrцей степени 
повышения давления в РПДг уменьшается и ее изменение с ростом 'fк 
меньше отраJКается на величине 'Аа. То JКе самое моJКно сказать и о 
слиянии а -r на суммарное повышение давления воздуха в схеме РПДэг. 
Поэтому при больших дозвуковых и при сверхзвуковых скоростях поле
та с увеличением поде 'рева удельный импульс РПДэг и РПДг монотон
но р астет. 

На рис. 7 .34 в к<> естве иллюстрации приводятся рассчитанные по 
формуле (7. 42) з авис мости J от тн для ряда полетных чисел Мн. При 
расчете кривых ( рис. � 34) импульс исходного ракетного двигателя, при

н. · се" 
)а боты на высоте Н= О, составлял 2350 -веденный к условиям 

Rуд. п = 2550 -- ' ( 
н. · се" ) 

"z -
кривой 2 (см. рис. 4 
скачкового диффузор 

Из рассмотрениf' 
сверхзвуковой облаС' 
РПДг возрастает и ' 
n, тем суrцественней 
к струе РкД, имеюu 

Мн> 5  величина  J ст 
тельном подогреве ! 
значения до большi 
ствии регулированЕ 
(расчетный случай 
сверхзвуковой обл& 
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потери во входном диффузоре приняты по 

1 ,  что соответствует применению на РПД двух
(р асчетный случай б) . 
рафиков рис. 7.34 можно зак.JJючить, ч�о во всей 
полета с увеличением тн относительвыи импульс 

! выше чисдо Мн полета и коэффициент эжекции 
)СТ J. Если при простом подмешивании воздуха 

н. ·  се" • ·о vдельный импульс Rуд = 2350-- , уже при 
J "z 

�вится меньше 1 ,О (см. рис.  7.23) ,  то при дополни
:и удельный импульс РПДг сохраняет высокие 
�рхзвуковых скоростей полета .  Даже при отсут
ходных сечений газо-воздушного тракта РПД� 
гда характеристики РПДх практически во всеи 
1лета хуже, чем у исходного Ркд, РПДг может-



иметь при больших числах Мн удельный импульс выше, чем у ракетного 
двигателя (см. рис. 7.34, г ) . Физически это объясняется влиянием 't"н на 
характеристики прямоточного контура РПДг. 

При анализе РПДг и Р ПДэг в полетных условиях можно в ряде 
случаев отвлечься от характеристик ракетного двигателя, расположен
ного в его тракте, как движителя,  и рассматривать его как источник го
рючего и высоконапорного газа .  Начиная с векоторого числа Мн полета 
РПДг и РПДэг можно р ассматривать как ПВР Д с дополнительной сте
пенью сжатия воздуха,  равной е эжектора .  Это позволит ра·спространить 
все принципиальные выводы, полученные выше при исследовании ПВР Д 
на РПДг и РПДэr. 

�� :1---t--tт----t 2 3 + 'tx 

а} 

..• -

0 �----��----�--� 
1,0 1, 5 2,0 

6} г) 

Рис. 7.34. Изменение удЕЛьного импульса 
РПДr при догорании струи РкД в камере 

эжектора:  
а - М н - 1 , 0 (расчетный случай а); б - Ми - 2,0 
(расчетный случай а) ;  в - М8 - 6 ,0 (расчетный c�Jy• 

чай а) ; а - Ми = б, О (расчетвы/1 случай ' >  

Следует, правда, отметить, что поскольку ракетный и прямоточный 
контуры РПД взаимосвязаны,  то рассматривать отдельно работу конту
ров было бы неправильно. Например, улучшение само по себе парамет
ров РкД, установленного в тракте РПД, может не дать положительного 
эффекта,  если повлечет к увеличению потерь давления в диффузоре дви
гателя (см. § 1 ) .  В месте с тем для понимания качественной физической 
стороны работы РПД инorJta удобно р азделить работу контуров при 
соблюдении, конечно, условий с<;>вместной работы его элементов. В ча
стности, это удобно сделать при анализе влияния тепловыделения в 
эжекторе РПД на его экономичность. 

В сверхзвуковой области полета характерист�ки прямоточного кон
тура РПД, как известно, тем выше, чем больше относительный подогрев 
воздуха. Поэтому при ( Rуд) Ркд = const и n = coпst с ростом 't'н увеличи
вается удельный импульс РПД. Понятно также, почему с ростом ко
эффициента эжекции n возрастает влияние 't'н на удельный импульс 
РПДг. Действительно, при возрастании n увеличивается доля прямоточ
ного контура и,  следовательно, усиливается влияние параметров рабо
чего процесса,  определяющих его характеристики. В свете полученных 
результатов о влиянии 't'н весьма перспективным может оказаться РПДг 
с я.дерным ракетным двигателем, использующим в качестве р абочего 
тела аммиак, водород или другие газы, кщорые могут эффективно дого
рать в прямоточной камере РПД. 

Остановимся на поведении тяговых х�рактеристик РПД при нали
чии догорания ·струй в прямоточной камере. Как показано выше, при 
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больших скоростях полета, когда основную роль в повышении давления 
в двигателе играет скоростной напор, влияние степени сжатия эжектора  
на экономичность двигателя незначительно. Однако, как  следует из  со
отношения ( 7. 1 0 ) , независимо от скорости полета расход воздуха через 
двигатель при n = const прямо пропорционален е эжектора .  Поэтому 
величина миделевой тяги или cR на всех числах 1'vlн полета РПДг зави
сит от эффективности р аботы эжектора .  Величина коэффициента тяги 
р акетно-прямоточного двигателя при расчетном истечении из сопл а мо
жет быть рассчитана по фор муле 

(7. 43) 

Из формулы {7.43) следует, что влияние тн на cR зависит от пове
дения fн· Ве.JJичина fн при прочих р авных условиях пропорuиональна в 

Е и обр атно пропорциональна квадратному корню из подогрева :/11 ""' 1_ . J 'tк 1 Если в не зависит от тн, как в РПДэ, то/н �  "Vтк и cR будет возра -

стать с ростом подогрева в камере РПДэг. Характер изменения cR  РПДэг 
от tк должен быть аналогичен СПВР Д, а абсолютные значения cR в со
ответствии с (7. 43)  выше. 

Однако в том случае, когда в падает при у величении tн, величина fн 1 
будет меняться более резко, чем ��- , и влияние tн на Сн будет иное, 

r 'tк 
чем в СПВР Д. Из рис. 7.35 видно, что характер изменения cR от tн за 
висит от коэффициента эжекции, при котором работает РПДг. При ко
эффициентах эжекции n < 5  ве.'!ичина cR падает с ростом tl(, а при n> 5 
растет. Возвращаясь к рис. 5 . 1 6, иллюстрирующему влияние tн на  в 
эжектора  РПД, нетрудно заметить, что наиболее резкое падение е на
блюдается при малых коэффициентах эжекции, в то время как при вы
соких n влияние t к  на е меньше. Напомним, что при n�oo в�а�. Та
кой характер зависимости степени сжатия эжектора  от подогрева в ка
мере РПДг и определяет неодинаковое его влияние на  cR двигателя при 
разных коэффициентах эжекции. 

Выше для понимания принципиальной стороны поведения характе
ристик РПДг при догорании струй в эжекторе мы р ассмотрели несколь
rю гипотетический случай, когда при изменении числа Мн полета отно
сительный подогрев смеси газов произволы-ю менялся. В реальном дви
гателе в связи с ограниченностью величины Н и применяемых топлив 
'l"е!\<шература смес!f не может превышать некоторой максимальной вели
чины, определяемой уравнением энергии . Кроме того, максимальная 
температура в камере дожигания может ограничиваться требованиями 
прочности КОIJСтрукции двигателя .  Уровень температуры 1'осг опруделнет 
величину относительного подогрева tl( и,  следовательно, влияет как на 
мвделевую тягу, так и на экономичность РПДг. В соответствии со ска
занным выше с ростом Тосг экономичность РПДг доJrжна возрастать, 
коэффициент же тяги при малых n падать, а при больших - увеличи
ваться . 

При выборе па;раметров двигателя всегда важно при заданной по
требной тяге иметь большую экономичность. Поэтому чтобы установить 
влияние Тосг на дроссельную характеристику РПДг, удобно представить 
ее в координатах с н -- J н (см .  рис. 7.36) . Из рис. 7.36 следует, что уве
личение температуры Тосг улучшает тягоБо-экономические параметры 
РПДг в целом.  В месте с тем, из рис. 7.36 видно также, что при невысо
ких значениях n (n<5) максимальные миделевые ТIIГИ соответствуют 
умеренным температурам в конце камеры РПДг. 
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На рис. 7.36 приводятся также дроссельные характеристики РПДэг, 
рассчитанные при тех же исходных данных, что и характеристики РПДг. 
При расчете характеристик РПДэг, приведеиных на рис. 7.36, величина 
сужения эжекторнаго канала при разных Т nr установилась в ·соответст
вии с соотношением (7.9) . Поскольку степень повышения давления в 
РПДэг в меньшей мере зависит от подогрева в прямоточной камере, 
его положительное влияние на тяговые 
характеристики двигателя оказывается 
более заметным. 

Графики (см.  рис. 7.36) позволяют 
также сравнить обе схемы двига
телей. В области n = 2-;- 1 0  РПДэг об-

6 
\ 1  
\ 11= 1 

1\ 1\ 
5 

""' � J 
5 

l- 10 
11=Jfl-

---
о 

1 2 3 4 

Рис. 7.33. Хар актер влияния 
догор ания струи в камере 
РПДr на коэфф ициент тяги сн 
при Мн = 2,0 (расчетный слу-

чай а) 

ладает лучшими тягово-экономически
\Ш параметрами.  Однако при n =  1 0  
обе схемы РПД имеют прак-

н сек 
кг-
SOOO f----,,L/\--+----+--+----1 

71=10 

7000 

6000 

5000 

lfDDD 

JDDD 
Тl=Z 

ZDDO 
z 3 * r: 

Рис. 7.36. Тягово-эконом�че
ская характеDистика РПД (- ) 
и РПДэг ( --- ) на Мн = 2,0 
при раз.i!ичных темпер атурах в 
конце подогрев а ( Тн = 2 1 6,5° К; 

n · ce�e) 
R-,д.  n = 2550 -teг 

R 

тически одинаковые характеристики, так как при n =  1 0 сравнивают.ся 
степени сжатия эжекторов РПД и РПДэг (см. § 3, гл .  V) . На рис. 7.37 
и 7.38 даны удельные импульсы РПДг в зависимости от Ми полета при 
нескольких темпе_ратурах в конце теплоподвода . Импульс исходного p a-

n · c e �e  _ кетного двигателя принят по-прежнему равным 2550 -- при Рос = 
�е г 

= 1 00 и fic = 1 .  Приводится скоростная характеристика РПДг для двух 
расчетных случаев б (см.  рис. 7.37) и г (см . рис. i.38) . В соответствии 
с полученными выше резу.'Iьтатами влияния подогрева на экономичность 
РПДг удельный импульс его при всех числ ах Мн полета оказывается 
тем выше, чем больше температура в конце камеры эжектора . При со
хранении постоянной температуры Tocr и постоянного коэффициента 
эжекции удельный импульс РПДг сначал а р астет при увеличении Ми. 
достигает максимума в области Мн � 2,2-7-2,8,  а затем падает. Чем боль
ше температура T{Jcr. тем до больших чисел Ми РПДг сохраняет удов
.11етворительные удельные импульсы. Максимальное число Ми, до кото
рого эф_фективен РПДг, зависит в значительной мере от условий его 
регулирования. Из рис . 7.37 и 7.38 следует, что при температурах в кон-
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це эжектора ,  равных Тосг = 2000+3000" К, двигатель с регулируемыми 

диффузором и соплом имеет удельный импульс больше 3000 � до 
ICZ 

чисел Мн>4,5 при n =  1 0, и до Мн :::::: 3+5,0 при n = 2. 
В то же время РПДг с перегулируемыми сечениями имеет величины 

, Н. · сек J л, большие 3000 -- , до чисел Мн = 4-+-4 ,5 при n = 1 О и до чисел Мн= 
ICZ 

"= 2 ,5+3,5 при n = 2,0. Таким образом, регулирование двигателя и, в пер
вую очередь, степени расширения его сверхзвукового сопла позволяет 
увеличить максимальное число Мн работы РПД на .1Мн � 1 ,5+2. 

Несколько слов о регулировании •Сопл а РПДг. Н а  рис. 7 .39 для чис
ла Мн = 2 и т:к = 2  приводятся величины ел и J н РПДг при различных 
степенях поджатия критического сечения сопла .  Импульс исходного ра -

н. · cete _ 
кетного двигателя принят Rуд. п = 2550 -- , Рос = 1 00, од =0,87, режим 

ICZ 
р аботы сопла -- р асчетный.  Видно, что 
сечения сопл а коэффициент тяги 
уменьшается, а удельный им- cR 
пульс . РПДг остается практиче- '1 
ски постоянным.  

при уменьшении критического 

J .!!...ИJi R KZ 
10000 

В связи с этим при любой за
данной тяге в рассмотренном 
диапазоне удельный импульс 
РПДг оказывается максималь
ным при полностью открытом 
критическом сечении сопла (рис. . 2 
7.40) . 

Отличие регулировочных ха
рактеристик РПДг и СПВР Д 
объясняется следующим. При 
уменьшении критического сече
ния сопла РПДг в соответствии с 
зависимостью (7.4) падает коэф- о 
фициент скорости в конце каме-
ры смешения эжектора .  Это при
водит, с одной с rороны, к увели
чению коэффициента потерь дав
Jlения при теплоподводе, а с дру-
гой стороны - к уменьшению сте
пени сжатия эжектора .  При коэф
фициентах эжекции n<5 произ
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Рис. '1.39. Влияние уlllеньшения площади 
критическОI'О сечения сопда ( п р и  реrу
.1ируемом диффузор е О'д = О'д m a x )  на тя 
rу и ЭКОНОIIШ11НОСТЬ РПДr (М н = 2,0; 

н. · с е1С ) 
't'к = 2,0; Rуд. п = 2550 --

1СZ 

ведение ецо "' при уменьшении f:кр падает, а при п>Б несколько возрастает 
(рис .  7.4 1 ) .  Особенно значитеJiьным оказывается падение ецо "' при малых 
коэффициентах эжекции, что и приводит к резкому уменьшению ел (см. 
рис. 7.39) . В прямоточной камере СПВРД при уменьшении f:кр давление 
в конце теплоподвода всегда р астет. 

Уменьшение критического сечения сопл а РПДг может оказаться 
целесообр азным только в тех случаях, когда при этом повышается вос
становление давления в двигателе при нарушении условий совместной 
работы его элементов .  На рис. ·7 .42 для иллюстрации сказанного приво
дится дроссельная характеристика РПДг на Мн = 6  для двух вариантов 

н. ·  cete 
регулирования (принято : Rуд. п = 2550 -- , Рос =  1 00 ) . Сплошные линии 

IC Z  
соответствуют регулированию сверхзвукового диффузора и сопла та
ким обр азом, что обеспечи!!ается од = О, l  и расчетное истечение из сопла .  
Пунктирные линии соответствуют нерегулируемому диффузору с fвх = 1 
и соплу с Ма = 1 .  Поскольку конструктивно изменение степени расшире-
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ния сопла возможно при уменьшении критического сечения и сохранении 
постоянной площади ero выходного сечения, то для обеспечения боль
шого диапазона работы РПД по числам А·'lн необходимо выбирать нере
rулируемое сопло с fнр � 1 с компромиссной степенью расширения.  

J f!_ffl!_ R Х2 

\ \ 
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r\ 
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1 \  
\ 

1\. 
...... 

v fкJ I,O . 1 

:--... 'v и, 75 
r< � r-.. 

r-г--1--г-.... 1-

2 
Рис. 7.40. Влияние уменьшения пдощади критическо
го сечения сопла на дроссе.1Ыf} Ю хар актеристику 

РПДr (по данным рис. 7.39) 

Принципиально важным для понимания закономерностей протека
ния характеристик РПДг является следующее. Наличие эжектирующей 
струи на  входе в прямоточную камеру РПД, как показывают расчеты, 
практически не отражается на его экономических характеристиках в 
сверхзвуковой области полета. Общий характер протекания экономиче
ских характеристик РПДг и СПВРД при одинаковых Тосг и n = const 
оказывается идентичным. Более того, наличие эжектирующей струи р а-
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Рис. 7.4 1 .  Влияние степени сужения 
сопла РПД1· на величину повышения 
полного дав.1�:шия в эжекторе (к объяснению резу.1ьтатов рис. 7.39 

и 7.40) 

1 
1 

кетного двигателя практически не 
сказывается на а бсолютных величи
нах J R· Для иллюстрации этого про
ведем расчет характеристик РПДг 

, . в  двух случаях: 
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Рис. 7.42. Влияние регулирования крити· 
ческого сечения сшта на дроссельную 

характеристику РПДr: 

_ регу11ируемый диффузор и соп11о 
с-рiiСчеТным истечением (Ра-Рн) ; 
_ - - нерегулируемый диффузор и кризис
ное соп11о с Ма =1 ,0 

н. · сеiС 
1 .  Реактивная струя ракетного двигателя с Rуд. п = 2550 -- нa

ICz 
правляется по потоку воздуха и сообщает ему дополнительный импульс. 

2. Масса газов с теми же параметрами, что и в первом случае, вво
дится перпендикулярно воздушному потоку и, таким образом, не сооб-
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щает ему дополнительного импульса в направлении движения. Во вто
ром случае РПДг можно р ассматривать как форсированный СПВР д. 

На рис.  7.43 показавы характеристики РПДг и СПВР Д при темпе
р атурах в конце прямоточной камеры Тосг = 2000 и 3000° К. Величины J в 
у РПДг и СПВРД при n = const, как видно из рис. 7.43, практически 
одинаковые. Заметим, что при Мн � 1 ,5, когда степень повышения дав
ления за  счет скоростного напора еще невелю<а,  экономичность РПДг 
обычно несколько выше, чем у СПВР Д. Это объясняется влиянием на 
J н дополнительной степени сжатия вследствие р аботы эжектор а  РПДг. 

Однако влия_ние эжектирующего импульса существенно отражается 
на  миделевой тяге двигателя .  Чем меньше величина n, тем больше сте
пень сжатия эжектор а и поэтому выше ко-
эффициент тяги РПДг по сравнению с .Т11 н - се/( кг 
СПВР Д. Именно в этом состоит основное 
преимущества РПДг по сравнению с фор- 70000 
сажным СПВР Д. При заданной потребной 

� Т/=10 
'�" � ,  � 

1 � Tacr=3000 " К тяге, которая необходи ма для р азгона лета
тедьного аппарата, РПДг будет иметь все-
гда большую экономичность, чем СПВР Дф. 
Это видно из рис .  7 .43:  при одинаковых Сн 

1-
il \ 
1 \:]acГlDOO " К l t  

удельные импульсы РПДг значительно 5000 больше, чем у СПВР Дф, а высокий уро-
1 , , N \. и' 

," вень св вообще невозможно достигнуть, 
форсируя СПВР Д топливом (уменьшая в 
данном случае n ) . Более высокие миделе-

1 \  

� i ';1' 1  
""' 

t"-.. n = l  
............. - -...!.._ -

вые тяги и высокие удельные импульсы при 
заданных тягах РПДг объясняются исклю- 1000 
чительна дополнительным сжатием воздуха 1 l 3 
в эжекторе .  

В том сдучае, когда проходные сечения 
РПД не регулируются и поэтому не соблю
даются условия совместной работы его эле
ментов, эжектирующий эффект струи ракет
ного двиrатЕ:.пя будет теряться и характери
стики РПДг и СПВР Д как по тягам, так и 
по экономичности могут полностью срав
няться. Это происходит в реальных полет
ных условиях, когда РПДг с проходными 
сечениями газо-воздушного тракта, выбран
ными при малых числах 1\:lн, разгоняется 

Рис. 7.43. К иллюстр ации 

влияния эжектирующего 

эффекта струи РкД на ха

р актеристики РПД при 

Мн=2,0 : 

-- РПДr ( Rуд , п = 

= 2550�) ; 
кг - - - СГ.ВРДф ( Rуд .

п - 0, BDOA 
теплосодержа шеn массы без по

лезног о  импульс а )  

до высоких сверхзвуковых скоростей полета. Число 1\\н, при котором 
эжектирующий эффект струи РкД при нерегулируемых проходных сече
ниях полностью исчезает, можно найти из соотношения (7 . 1 0 ) , положив 
�>-ц = 1 .  Физически условие ец = 1 означает, что повышение давления сме
си газов за счет сжатия их в эжекторе целиком компенсируется возни
I<ающими потерями полного давления в дозвуковой части диффузора 
при нарушении условия его совместной работы с эжектором. 

На  рис. 7 .44 показаны для иллюстрации тягаво-экономические ха
рактеристики РПДг и СПВР Дф для расчетного варианта г (fн.max = 1 ,0 ;  
fнр = f а = 1 ,0) . Видно, что если в области маJ1ЫХ чисел А1н имеет место 
ареимущество в характеристиках РПДг, то при высоких "J\!lн тягаво-эко
номические хар актеристики РПДг и СПВР Дф сравниваются .  Для рас
смотренного примера это происходит при Мн � 3,5. При Мн � 3,5 наличие 
ракетного двигателя в прямоточном контуре не отражается ни на тяго
вых, ни на экономических характеристиках двигателя .  Приложим по
лученные выше результаты к анализу характеристик ракетно-прямоточ
ных двигателей на твердых и жидких топливах. 
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Рис. 7.44. С р авнение скоростных хар &ктеристик нерегуJiнруемых РПДг (Rуд. п = 
н · сеи 

= 2550 -- и СПВРД (расчетный случай г: Toc r=20000 К) : 
и г 

____ РПД; - - - - СПВР д 

§ 4. ХАРАКТЕР И СТИ КИ Р ПД НА ТВЕРДЫХ ТО ПЛ И ВАХ 
Горючие элементы топлив, используемых в РПДт, частично сгора

ю:r в камере газогенератора в кислороде, входящем в состав самого топ
лива, а частично догорают в кислороде воздуха.  Чем большая доля го
рючего сгорает в камере газогенератора ,  тем, очевидно, выше его им
пульс, но зато меньше подогрев воздуха в прямоточном контуре. 
Подбирая соответствующее соотношение между горючим и окислите
лем - долю металлов - Al, lvlg, В, входящих в состав твердого топлива, 
можно в широком диапазоне менять свойства топлива:  оно может обес
печить или высокий импульс газогенератора или иметь большую тепло
творную способность при сжигании с воздухом. 

Рассчитаем и сравним характеристии.и РПД.т на  ряде топлив, отли
чающихся Н и и R1д газогенератора . Будем предполагать, что все топ
лива сгорают в камере газогенератора при одном и том же давлении, 
равном 5,0 Мн/м2• Кроме того, чтобы условия истечения из сопла гене
ратора были идентичными, установим коэффициент скорости на  его сре
зе, р авный Лс = 2,0. Это соответствует расширению газов в сопле генера
тора с учетом потерь до давления Pc � O, l Мнiлt2• Примем теперь опре
целенную зависимость Н и и Rуд пекоторой гаммы топлив от их стехио
метрических коэффициентов L0 (см. рис. 7 .45) . Естественно, что при ис
пользовании с L0 = 0, когда все горючее сгорает в газогенераторе, его 
импульс будет максимальный, а в камере эжектора РПДт произойдет 
механическое перемешивание газов и воздуха без тепловыделения. Ха
рактеристики такого двигателя (РПДх) рассмотрены в § 2 .  

С ростом L0 доля несгоревщего в газогенераторе горючего и тепло
творная способность его при догорании с воздухом увеличивается. Вто
рой крайний случай соответствует пекоторому L0, при ко.тором в соста-
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ве топлива будет отсутствовать окислитель, поэтому необходимость в 
газогенераторе отпадет и двигатель превратится в обычный ПВРДт. 
Приведеиная на рис. 7.45 характерная зависимость Ни и Rуд от Lo не 
я вляется единственно возможной. Она может быть иной за  счет измене
ния соотношения между углеводородной основой топлив и металличе
скими добавками. З ависимость, показанная на рис. 7.45, соответствует 
умеренному содержанию .Мg и Ai в твердых топливах. 

Применеине РПДт на летательных аппаратах в принципе возмож
но непосредственно на  старте. Однако при дозвуковых скоростях поле
та, как показано выше, р акетно-прямоточные 
двигатели,  включая и РПДт, имеют характе
ристики, близкие по экономичности к р акет
ным двигателям.  Поэтому преимущества 

R уд n н·сек/кг кilж 
.------ --� Ни KZ 

РПДт по ср авнению с РДТТ, использующим 
высокоэнергетические топлив а, весьм а неве- 4000 1----+-
лико. Пр актически применение РПДт целесо-

1 
40000 

обр азно только при .Мн> 1 . В связи с этим мы 
будем изучать его хар актеристики при  сверх- 30001---+--+---! 30000 
звуковых скоростях полета.  

Р ассмотрим вначале дроссельную хар ак
теристику РПДт. В РПДт исследуемой схемы 
существует однозначная зависимость коэффи
циента эжекции и коэффициента избытка 
воздуха прямоточной камеры n = aLo. В связи 
с этим при р аботе РПДт на конкретном топ
ливе при изменении коэффициента эжекции 
меняется также подогрев в камере дожигания. 
Хар актеристики РПДг, как показано выше, 
зависят и от n, и от 'tк, поэтому при анализе 
РПДт необходимо учитыв ать совместное влия
ние двух факторов : эжектирующего эффекта 
струи, з ависящего от п, и подогрева г азов 
в эжекторе при их догор ании в воздухе. П ар а
метром, который может однозначно характери
зовать n и 'tю является коэффициент избытка  
воздуха а. 

Р ис. 7.45.  Условная  зависи
мость теплотворной способ
I ю с rи твердого топлив а 
(Н,. )  и удельного импульса 
газогенер а1 ара от стехио
метрического коэффициента 
L0 ( при доr орании в воз-

духе) 

Для получения связи между подогревом и коэффициентом избытка 
воздуха разобьем условно процесс в камере РПДт на  две стадии : сме
шение реактивной струи с воздухом и теплоподвод к смеси газов при 
дожигании струй (см .  рис. 5. 1 5, а) . Тогда из у равнения энергии (5 .7 ) , 
приняв Cp = const, ветрудно р ас·считать величину Тоем и Тоег: 

Т _ аLоТон + Тос .  осм - 1 + alo ' 

Ни аLоТон + Тое + -Ср 
l + aLo 

(7 . 44) 

(7 . 45) 
Входящая в формулы ( 7.44) и ( 7.45) температура Тое может быть 

найдена из расчета горения топлива в камере газогенератора . .Мы, 
однако, не будем проводить этот расчет, так как при принятых нами 
допущениях о постоянстве величин k и R можно легко определить Тое 
по известному значению импульса газогенератора .  Приняв k = 1 ,4 ,  R = 
= 288 дж/кг · град, Л.с = 2,0 и подставив эти величины в ( 7. 1 7) ,  получим R;д Tor: = 1 600 • Таким образом, задавшись величинами Lo и а, можно из 
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прив�д�нных выше формул и графика рис. 7.45 опреде.пить параметры, 
определяющие работу эжектора РПДт, n; R.уд; тн; О .  

· Будем рассчитывать характеристики РПДт при использовании топ
JIИВ, имеющих Lo= 1 ;  2 ; 5 ;  10 и соответствующие им Ни и Rуд (см .  
р и с  . . 7.45) . Нетрудно найти, что при  этих значениях L0 при а� 1 и fнр = 
= 1 ,0 эжектор РПДт будет р аботать на режиме теплового запирания. 
Поэтому используя уравнения (5. 1 4 ) - (5. 1 6) для определения степени 
сжатия эжектора ,  будем пр,инимать Лег = 1 .  Рассчитав величину 8 и под
ставив ее в выражение (7. 1 6) ,  найдем ),а при р асчетном режиме истече
ния из сопла РПД. Подставив Ла, е и 't'н в соотношения (7.42 ) и (7 .43) , 
рассчитаем величины J н и сн РПДт в зависимости от характеристик при
меняемых топлив и коэффициента избытка воздуха. 

Установим влияние на тягу и экономичность РПДт величины а. 
Если в ракетно-прямоточном двигателе с нерегулируемыми проходными 
сечениями, р аботающими на определенном топливе, будет меняться а, 
то нарушится соответствие проходных сечений (см.  § 1 ) .  Каждому дви
гателю с фиксированными проходными сечениями (при Мн, H = const) 
соответствует единственное а, при котором диффузор р аботает на  режи
ме О'д mах· При а > арасч в двигателе возрастут потери полного давления 
и эжектирующий эффект будет использоваться непо.1ностью, а при 
а < арасч в сверхзвуковом диффузоре выбьет ударную волну и может воз
никнуть неустойчивое течение. Кроме того, при изменении а будут ме
няться величины Рос и 8 и, следовательно, нарушатся режимы работы 
эжектирующего и выходного сопла . 

Таким образом, в реальном ·  РПДт с фиксированными проходными 
сечениями влияние а на тягаво-экономические характеристики сказы
вается не только бJ1 агодаря изменению тк и tz, но и вследствие изменения 
нерасчетности истечения из сопо11 а газогенератора и двигателя и падения 
ад. Влияние последнеr о фактора ,  очевидно, зависит от выбранных про
ходных сечений газо-воздушного тракта РПДт. 

Не рассматривая РПДт, предназначенный для конкретного лета
тельного аппарата, и о11влекаясь от конкретных условий полета, изучим 
только энергетическую сторону вопроса . Для этой цели будем считать, 
что каждому а соответствуют оптимальные проходные сечения газо-воз
душного тракта РПДт, при которых ад = ад mах, а соп.л а газогенератора 
и двигателя имеют р асчетные параметры истечения. Потери полного дав
ления в диффузоре примем в соответствии с кривой 2 (см. рис. 4. 14 )  -
двухскачкавый регулируемый диффузор . 

Рассчитанные при таких предположениях тягаво-экономические ха
рактеристики РПДт приводятся на рис .  7.46 и 7 .47 .  _Отметим несколько 
интересных особенностей. При умеренных сверхзвуковых числах Мн по
лета, как видно из рис.  7.46 и 7.47, при увеличении а удельный импульс 
РПДт возрастает, а коэффициент тяги падает, несмотря на уменьшение 
nодогрева т11 • Связано это с тем, что в РПДт при увеличении а одновре
менно возрастает коэффициент эжекции n. Представив характеристики 
РПДт в координатах cR-J R (рис. 7. 48) ,  замечаем, что для всех топлив 
оптимальные режимы работы РПДт соответствуют а = 1 .  При высоких 
числах Мн полета, как видно из рис. 7.49, режим максимального удель
ного импульса при всех L0 соответствует а = 1 ,  так как при больших Мн 
основное влияние на характеристики РПДт, так же как и на характери
стики любого ВРД, оказывает подогрев. Таким образом, качественное 
влияние а на тягево-экономические параметры РПДт 'I акое же, как в 
СПВР Д :  при увеличении а величина cR падает, а J н имеет оптимум по а, 
который приближается к 1 ,0 с ростом числа Мн полета . 

Влияние энергетических характеристик применяемых твердых топлив 
на параметры РПДт показано на рис. 7.50, где для нескольких чисел 
Ми полета в координатах cR-J R построены характеристики РПДт. Так 
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как при а =  1 .  Так как в реальных условиях камеры РПДт прИ 
высоких температурах происходит диссоциация продуктов сгорания, мы 
ограничили при проведении расчетов температуру Тосг значением 
3000° к. 
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Рис. 7.46. Зависимость удельного им
пульса РПДт от коэффициента избытка 

воздуха а. (Мн = 2,0; Тн = 2 1 6,5° К) 

Рис. 7.47. Зависимость 'Коэффициента 
тяги РПДт от коэффициента избытка 

воздуха а. (Nlн = 2,0; Тн = 2 16,5° К) 

Как и следова.rю ожидать, чем больше La, тем выше оказывается 
удельный импульс и ниже коэффициент тяги РПДт. Однако влияние L0 
на зависимость J я от с н неодинаковое при различных L0• В области 
L0> 5  увеличение l�o не приводит к существенному падению сн, но позво
.1яет значительно повысить экономичность двигателя .  С другой стороны, 
при  L0 < 5  уменьшение L0 сопровождается как уменьшением J н, так и 
з аметным ростом Сн. Такой хар актер 
влияния L0 н а  тягаво-экономические па 
р аметры РПДт объясняется з ависимо
стью е эжектор а от La .  С ростом Lo 

Рис. 7.48. Т ягаво-экономиче
ска я .хар актеристика РПДт в 
кoop.J,!II! a'l ax Св - JR (Мн = 

= 2,0 ;  1'н = 2 1 6,5° К) 
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Рнс. 7.49. Влияние а на эконо-
11шчнос1 ь РПДт при Мн = б,О 
( Тп=2 1 6,5° К) Тосг  неогр аниче· 

на [см .  (7.  45) ] 

уменьшаются импульс г азогенер атор а и относительный р асход высоко
напорного газа, что приводит к снижению степени сжатия эжектора .  
При La = 5  и больших .-1, величина е эжектора  становится близкой к 1 ,0 
(см . рис. 5 . 1 6 ) . Поэтому при дальнейшем увеличении L0 на  хар актери
стики РПДт в основном влияет не столько эжектирующий эффект реак-
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тивной струи газогенер атор а, сколько теплотворная способность при
меняемого топлива .  

Хар.а ктеристики РПДт и СПВРДт при Lo> 5  сближаются. На 
рис . 7.5 1  для и.'IЛюстрации влияния импульса газогенератора приво-
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Рис. 7.30 Дроссельно-скоростная хар актеристи

ка РПДт при а= 1 ,0 

дятся характеристики СПВР Д т при исПОJlьзовании топлив с величина
ми Н и .  приведеиными на рис.  7.45. Температур а  в конце .nр я моточной 
камеры принята такая же, как в РПДт, но степень сжатия ец считалась 
р авной 1 ,0 .  Из сравнения характерИстик РПДт и СПВР Д т видно, что 
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\ ! / \ 1 L =2 � о 
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\ 1 \ �.о 
\! L0=5 

' . i' .....,., v L,-10 s,o 
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Рис. 7.5 1 .  С р авнение характери

стик РПДт и СПВРДт на одина

ковых ТОПJIИв ах ( -- РПДТ; 
- --- С:ПВРДт) 
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эжектирующий эффект в основном 
сказывается на величинах cR . при 
La < 5, в то время как экономично
сти двигателей РПДт и СПВРДт 
пр актически одинаковы во всем 
ди апащше Lo. 

Из гр афика рис. 7. 5 1  видно, что 
величина cR РПДт при высоких сте
пенях форсажа топливом (исполь 
зование топлив с м алым L0) в не
сколько р аз выше, чем у СПВРДт. 
С другой стороны, если ср авнивать 
РПДт и СПВРДт при одинаковых 
величинах cR, то удельный импульс 
РПДт оказыватеся зн ачительно бо
лее высоким .  Таким обр азом , в ре
альных полетных условиях, когда 
заданной является тяга  двигатель
ной установки ,  использов ание эжек
тирующего эффекта реактивной 
струи газогенер атор а позволяет или 
уменьшить мидель двигателя, или 
увеличить его экономичность по 
ср авнению с СПВР Д т, р аботающим 
на топливах, с теми же энергетиче
скими хар актеристиками .  

Рассмотрим теперь влияние 
скорости полета на тягово-эконо-



мические пар аметры РПДт и установим предельные числа Мн его ра
боты при использовании топлив с энергетическими хар актеристиками , 
прР.веденными на  рис. 7. 45. 

Скоростная характеристика РПДт, так же как и СПВРДт, зависит 
от условий регулирования его проходных сечений . Проведем расчет для 
двух случаев регулирования : вариантов б и г. При расчетах характери
стик ограничим температуру в конце теплоподвода в прямоточной каме
ре, р аботающей при ак. с = l , величиной 3000° К. Результаты расчета 
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Рис. 7.52. Скоростная харакr�ристика (экономическая) 
РПДт: 

__ расчетный случай б; 
- .:... - расчетный случай г 

св и J н в сверхзвуковой области полета приводятся на  рис. 7.52 и 7.53. 
Сплошными линиями показавы характеристики РПДт с регулируемыми 
двухскачковым диффузороJ\1, и соплом tвариант б) , а пу�ктирными 
с частичным регулированием диффузора и нерегулируемым соплом, име
ющим кризисное истечение ( вари.ант г ) . Качественная закономерность 
изменения тягаво-экономических параметров РПДт д.пя всех рассмот
ренных топлив примерно одинакова и не зависит от перераспределения 
энергии между ракетным и прямоточным контурами. В сверхзвуковой 
области полета удельный импульс вначале р астет, достигает максимума 
в области М= 2,3-;-3 ( меньшие Мн opt соответствуют топливам с более 
высоким L0) , а затем падает. В области :максимума удельные импульсы 
РПДт при применении топлив с L0 = 5  и Lo = 1 0  могут отличаться в 3-
4 раза.  Чем выше l,0 топлива, тем более круто ведет себя скоростная 
характеристика :  если при Lo = 10 удельный импульс РПДт в диапазоне 
М н =  1 -7-7 меняется более чем в 4 раза ,  то при Lo = 1 J н изменяется всего 
на 20 %  и примерно на столько же превышает импульс существующих 
РДТТ в области /в шах· 
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Как следует из рис. 7.52 и 7.53, начиная с Мн � 2  на характеристики РПДт оказывает влияние степень р асширения выходного сопла РПДт. Так, например, РПДт с критическим соплом (.1\la = 1 ,0 ) при по-
летных числах Мн> Б  имеет уже удельный импульс меньше 2000 � ,  

кг ·т. е . его применение при дальнейшем увеличении скорости полета ста-новится нецелесообразным. При применении н а  РПДт сопла с полным расширением можно увеличить диапазон работы РПДт до Мн = 6 . В зависимости от степени . расширения cOima РПДт предел целесообразного применения его по числам Мн полета лежит в диапазоне .L\Мн= 4+6. 
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Рис. 7.53. Скоростная хар актеристика (тяговая ) 

РПДт :  
__ расчетный случай б 
- - -расчетный случай г 

Отметим еще одну интересную особенность в поведении скорост
ных характеристик РПДт. Как видно из рис. 7.52, линии постоянных Lo 
пересекаются примерно в одной точке, после которой при дальнейшем 
росте Мн удельный импульс РПДт становится тем больше, чем ниже L0• 
Таким образом, в области предельных чисел i\olн полета, когда эконо
мичность РПДт уже близка к экономичности Р ДТТ, оказывается более 
выгодным работа на топливах с низкими Lo. Это хорошо согласуется с 
выводами, полученными в _ гл .  Vl,  где показано, что при числах Мн поле
та, при которых р азность выходного и входного импульса приближается 
к нулю, форсаж прямоточного двигателя тошшвом положительно влияет 
не только на тягу, но и на экономичность двигателя .  

Кривые изменения коэффициента тяги РПДт приводятся на рис .  7.53. 
При Мн � 3 кривые с1 имеют точку излома.  При этом числе Мн полета 
площадь набегающей струи воздуха становится р авной площади камеры 
сгорания (см. , например, рис. 7.6) , и при дальнейшем росте скорости 
полета мидель двигателя определяет уже входное сечение диффузора, 
к площади которого при Мн> З и отнесены величины тяги при расчете 
с1. Коэффициенты тяги с1, как видно из рис. 7. 53, могут сохранять высо
кие значения до больших сверхзвуковых скоростей полета . Поэтому 
предел применимости РПДт по максимальным числам 1\'lн целиком опре
деляется его экономическими характеристиками. 
- · · 
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Рассмотренные выше характеристики РПДт рассчитаны при исполь
зовании твердых топлив с определенными энергетическими параметра
ми. Как уже указывалось выше, численные ве.11ичины Н1� и R.уд топлив 
РПДт могут несколько изменяться по сравнению с принятыми (см. 
рис. 7.45) . Абсолютные величины сн и J н РПДт, естественно, будут отли
чаться от приведеиных на рис. 7.46-7.50 и 7.52-7.53 в соответствии с 
изменением Н�� и R.}·д применяемых топлив. Вместе с тем анализ показывает, что основные выводы как по влиянию параметров топлив и режима камеры на тягаво-экономические характеристики РПДт, так и по предельным скоростям полета остаются неизменными, если использовать в РПДт иные топливные композиции. 

§ 5. ХАРАI(ТЕР И СТИ I(И Р ПД НА ЖИД I(ИХ ТО ПЛ И ВАХ 
Основные результаты анализа характеристик РПДт применимы и к ракетно-прямоточным двигателям жидкого топлива, у которых в камеру прямоточного контура не вводится дополнительное горючее, а подогрев воздуха осуществляется за счет догорания струй, истекающих из сопла ЖРД. 

Горю чее 
Окисли тель 

а) 
Рис. 7. '54. Схемы РПДж: 

Горю �ее 
Окисли тель 

tf) 

.а-РПДж регулируется соотношением компонентов к камере ЖРД (аж =var) ; б-соотношение ко м· 
понентов в камере ЖРД не меняется (aж -const ) ,  регулируется подача горючего в nрямоточный 

контур 

Если в РПДж применяется однокомпонентное топливо с недостат
ком окислителя,  то принцип его работы, по существу, аналогичен РПДт, 
.а величины с н и J н могут отличаться только в связи с р азличием энер
гетических характеристик жидких и твердых однокомпонентных топлив. 

Применеине жидких двухкомпонентных топлив позволяет в опреде
.Jiенных пределах менять коэффициент избытка окислителя в камере 
ЖР Д, а значит и стехиометрический коэффициент, и теплотворную спо

. -собность истекающих из его сопла газов. Это равносильно применению в 
РПДт различных твердых топлив в газогенераторе ( рис. 7.54) . 

Однако в обоих случаях два основных параметра р абочего процес
са :  коэффициент эжекции и н.оэффициент избытка воздуха - остаются в 
РПДж, так же, как и в РПДт, однозначно связанными зависимостью n =  
= aLa. Вместе с тем, испо.'IЬзование жидких топлив позволяет легко осу
ществить независимую подачу горючего в камеры р акетного и прямоточ· 
наго двигателей и, следовательно, изменять подогрев воздуха, сохраняя 
неизменными коэффициент эжекции и импульс ЖР Д. Применеине в РПД 
жидких топлив позволяет не только улучшить тягаво-экономические 
характеристики двигателя ввиду более высоких энергетических пара
метров самих топлив, но также осуществить более гибкое регулирование 
·его параметров. 

В газодинамическом плане камера РПДж представляет собой эжек
тор, в котором осуществляет,ся массо-теплоподвод. Поэтому при ана
лизе ее работы можно использовать систему уравнений (5 .4) , (5 .6) , 
( 5 . 1 2 ) ' (5 . 1 3) .  

Рассмотрим внаЧале режим работы РПДж, когда камера ракетного 
двигателя работает на стехиометрическом соотношении компонентов и, 
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следовательно, реактивная струя не вносит в поток воздуха горючих 
элементов, но сообщает ему дополнительный импульс . В этом случае 
температуру в конце камеры эжектора  при полном сгорании горючего, 
подаваемого непосредственно в воздух, можно найти, используя урав
нение теплового баланса ,  записанное в следующем виде : 

пНи (n + 1 ) СрТосм + --
т aL0 

ер oc r = n n + l + -aL0 

(7 . 46) 

где Тоем - температура торможен ия смеси Еоздуха и реактивных 
газов ЖРД; 

Н и • L0 - теплотворная способность и стехиометрический . коэффици
ент горючего , подаРаемого в прямоточный тракт ; 

а - коэффициент избытка воздуха. 
БуДем считать, что горючее, подаваемое непосредственно в воздух, 

в свою очередь не вносит дополнительного имрульса и на разгон его 
паров до средней скорости теряется часть импульса газового потока в 
соответствии с уравнением ( 5.24) . При использовании конкретного го
рючего ве.'lичина а, входящая в соотношения (7.46) и (5 .24 ) , характе
ризует как повышение температуры газов в эжекторе при горении топ
•1Ива,  так и долю инерционной массы, вносимой в поток. Степень изме
нения полного давления в прямоточной камере РПДж мы будем 
находить, решая систему уравнений эжекции при k =  1 ,4 .  Основными 
режимами работы эжектора  РПД при f11p = 1 ,0 и при теплоподводе в 
эжекторе являются режимы теплового кризиса в конце камеры смеше
ния, поэтому при решении уравнений эжекции будем полагать, что Лег = 
= 1 .  При расчете тягаво-экономических характеристик РПДж необходи
мо также учитывать дополнительный расход горючего, вводимого в воз
дух. 

Коэффициент тяги РПДж при расчетном истечении из сопла РПДж 
будем р ассчитывать по формуле 

CR = 2fв r( 1 + -1 +-1-) � 1/Тосг - 1] ,  (7. 47} l n aLo Лн Тон 

а удельный импульс - по формуле 

naLocRWн 
(7. 48) 

2fн (n + aLo) 

Формулы ( 7.47) , ( 7.48) ветрудно получить· из общих зависимостей для 
величин св и J в, приведеиных в гл . YI.  

Иссле�уем влияние а на тягово-эктюмические характеристики 
РПДж, исходный ракетный двигатель которого имеет постоянный пол
ный импульс. Будем считать, что при изменении а площадь входа в 
двигатель регулируется таким  образом, что не нарушаются условия со
вместной р аботы диффузора и камеры сгорания и диффузор сохраняет 
максимальный коэффициент восстановления давления. Величину ад при 
расчете характеристик РПДж на разных числах Ми будем принимать 
R соответствии с кривой 2 (см .  рис. 4. 1 4 ) . Так же, как и при изучении 
РПДт, мы будем исследовать характеристики ракетно-прямоточных дви
гателей на жидких топливах только в обJi асти сверхзвуковых скоростей 
полета (при Мн< 1 тягаво-экономические параметры РПДж следуют 
закономерностям,  установленным в § 2 и 3 настоящего раздела ) . 

Рассмотрим, как влияет а на удельный импульс РПДж. При изме
нении а меняются два параметра, от которых зависит экономичность 
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РПД: относительный подогрев и доля расхода горючего, вводимого не
посредственно в прямоточную камеру. Увеличение температуры Тосг. как 
установлено при изучении РПД.г (см. § 3 ) , способствует росту 1 н, в то 
время как увеличение р асхода горючего уменьшает удельный импульс. 
Поэтому в принциле характер зависимости J н от а определяется, как и в 
СПВР Д, соотношением между относительным подогревом и тем р асхо
дом горючего, которому он соответствует. 

Однако в отличие от СПВР Д, у которого в области чисел Мн<5,0 
имеется оптимальное а >  1 ,0, соответствующее максимуму J н, в РПДж 
вследствие малой доли дополнительного расхода горючего по сравнению 
с расходом топлива ЖР Д зависимость J н от а в области р абочих n име-
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Рис. 7.515. З ависимость удельного импульса РПДж от коэффициента избытка воз
кдж духа в прямоточной камере (характеристики топшiва :  Hu = 4 1 900 -- ; Lo = l 5;  

кг 
Rуд.п = 2550 Н · с/кг) ; сопло РПДж - с расчетным расширением (ра=Ри) : 

а - ми - 2 , 0; Т8 = 216 , 5•К ;  б - М8 = 4,0; Т8 - 216 , 5°К 

ет монотонный характер .  Покажем это на примере использования горю
чего с энергетическими характеристиками, близкими к характеристикам 
керосина, Ни = 4 1  900 кдж/кг, L0 = 1 5 . Характер изменения удельного им
пульса РПД от а для двух полетных чисел 1vlн приводится на рис. 7.55. 

Видно, что при сверхзвуковых скоростях полета удельный импульс 
РПДж монотонно возрастает при уменьшении а. Влияние а на величи
ну Сн РПДж иллюстрируется графиками рис. 7.56. Величина коэффици
ента тяги при изменении а меняется по-разному в зависимости от ко
эффициента эжекции. При малых n (до n ::::=:; 5 )  с уменьшением а сн па
п.ает, а при больших n (n>5,0) возрастает. Для того чтобы определить 
оптимальный режим работы РПДж по а при заданной тяге, представим 
характеристику РПДж в координатах сн-1 н (рис. 7. 57) . Из рис. 7. 57 
следует, что максимальный удельный импульс РПДж при применении 
горючего с высокими энергетическими характеристиками соответствуют 
полному использова нию кислорода воздуха, поступающего в двигатель 
t a =  1 ,0 ) . Можно дать следующее физическое объяснение поведению 
дрос-сельных характеристик РПДж при изменении а. При уменьше-
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нии а в прямоточной камере РПДж доля тяги прямоточного контура 
возрастает и, поскольку экономичность СПВРД при Мн> l ,О при ис
пользовании высококалорийного горючего выше, чем у ЖР Д, удельный 
импульс РПДж увеличивается, несмотря на дополнительный расход го-
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Рис. 7. 56. Зависимость коэффициента 
тяги от коэффициента избытка возду
ха а (характеристики топлива : Н и = 

кдж 
= 4 1  900 --; Lo = 1 ·5 · Rуд.п = 

к� 
. 

= 2550 н ·  с/кг) : 
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рючего. Характер изменения коэффициента тяги при уменьшении а при 
малых n объясняется падением степени сжатия эжектора и связанным 
с этим уменьшением расхода воздуха через двигатель. При высоких n 
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Рис. 7.57. Дросседьная хар актеристика РПДж на 

Мн = 2,0 (по данным рис . 7. 55, а и 7. 56) 

решающее влияние на Сн оказывает подогрев, который увеличивается 
при уменьшении а.  

Поведение тягаво-экономических характеристик РПДт и РПДж при 
изменении а в прямоточной камере оказалось р азличным. В РПДт 

320 



вследствие однозначной з ависимости а от n происходит одновременно 
изменение двух определяющих параметров а и n. В то же время при 
рассмотрении характеристик РПДж мы, изменяя а в прямоточной ка
мере, сохраняли неизменным величину n. Таким образом, причина 
различия в поведении дроссельных характеристик РПДт и РПДж со
стоит не в с:войствах применяемых топлив (жид1юго или твердого) , а в 
особенностях их регулирования. 

Выше были рассмотрены дроссельные характеристики РПДж, в ко
тором струя, истекающая из ракетного двигатеJIЯ, не содержит горючих 
3лементов, которые могли бы догор ать в воздухе . Однако в РПДж име
ется возможность менять также коэффициент избытка окислителя в ка
мере ЖР Д. Рассмотрим характеристики РПД при таком способе его 
регулирования. 

Если изменяется а1н.  то одновременно меняются два параметра :  теп
Jютворная способность газов реактивной струи Ж:Р Д и ее импульс . 

При уменьшении аж возрастает содержание горючих элементов в 
струе ЖР Д, а расход горючего, непосредственно вводимого в прямоточ
ную камеру для обеспечения потребного а, будет уменьшаться.  С дру
гой стороны, начиная с некоторого аж начнет падать импульс ЖР Д. Так 
как эти факторы влияют на тягаво-экономические характеристики двига
rеля в противоположные стороны, то заранее нельзя сказать, как будет 
отражаться такое перераспределение тепловой энергии между ракетным 
и прямоточным контурами РПДж на его параметрах. 

Будем полагать, что в РПДж используется некоторое горючее, кото
рое можно подавать как в камеру ракетного двигателя, так и в прямо
точную камеру. Примем теплотворную способность этого горючего при 
сгорании с кислородом Ни = 4 1  900 uдж , стехиометрический коэффициент 

тег 
окислителя ЖРД '\-'о = 3,5, а стехнометрический коэффициент горючего 
при сгорании с воздухом L0 = 1 5 . Это соответствует примерно энергети
ческим характеристикам горючего типа керосина и применению в каче
стве окислителя в ЖР Д кислорода. 

В первом приближении для выяснения принципиа.�1ьной стороны во
проса не будем учитывать неполноту использования тепловой энергии 
топлива из-за процессов диссоциапии при высоких температурах, а так
же физического и химического недожога горючего в камере . Так как 
параметры РПДж в значительной мере зависят от а, примем, что неза
висимо от перераспределения тепла между ракетным и прямоточным 
контурами .величина а ,сохраняет постоянное значение, равное 1 ,0 .  Про
ведем расчет для двух крайних случаев регулирования РПДж: 

1 .  Все горючее подается в камеру ЖР д, коэффициент избытка 
окислителя в которой меняется таким образом, что в камере дожигания 
поддерживается а= 1 .  Связь между аж и n определ яется в этом случае 
зависимостью 

Lo - n  аж = ---"'---Lo + von ( 7 .  49) 

Как следует из формулы (7.49) ,  при n = IJ0 окислитель в камеру 

ЖРД не вводится (аш = О ) и двигатель вырождается в ПВРД. Практи
чески предельный режим работы РПДж при таком способе регулиро
вания соответствует пекоторому минимальному а ж ,  при котором трудно 
О{Ж'анизовать процесс горения в камере ЖР Д. 

2 .  Горючее и окислитель подаются в камеру Ж:Р Д в стехиометриче
ском соотношении, а поддержание режима а =  1 достигается за счет 
горючего, подаваемого в прямоточную камеру. Соотношение между до-
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дями горючего, подаваемого в прямоточную и ракетную камеры, во 

втором случае может быть р ассчитано по формуJ1е 

mт n ( l + vo) 
тr.ЖРд Lo 

Исподьзуя уравнение сохранения энергии, температуру в камерах ЖР д 
и РПДж будем находить по едедующим формудам :  

1 . В камере ЖРд 

с�Т�ажvо + Ни 
с Т0 = , Р к 1 + ажvо 

г де с �Т� - энтальп ия окислитедя . 
2 .  В камере РПДж в первом расчетном едучае 

U.жVo • • Ни nc рТ он + 1 с РТ о + 1 + т · + ажvо ctжVo с -р oc . r - п +  1 
3. В камере РПДж во втором расчетном едучае 

ШIИ,  ИСПОдьзуя ( 7.50) , 

n 
1 + n + 

Lo 

(7 . 50) 

(1 . 5 1 )  

(7 . 52) 

(7 .  53) 

Принимая в обоих едучаях одинаковое давдение в камере ЖРД, 
равное 10 Mн//vl2, а также р асчетное истечение из его сопда до Ре = 
= 0, 1  Мн/м2, будем учитывать из

менение импульса струи ЖР Д 
только ведедетвне изменения тем
пературы газов в его камере. При 
принятых исходных данных ве- 9000 
личина  пустотного импульса 
ЖРД при аж = l ,О составдяет 
3900 н · сек/кг. При уменьшении вооо 
аж импудьс ЖР Д меняется . Из 
теории ЖР Д [26] известно, что 7000 
хар актер з ависимости Rуд от аж 
может быть р аздичным при при
менении обычных углеводород- BDOO 
ных горючих и топдив н а  основе 
водорода. Проведем поэтому р а-
счет п ар аметров РПД для двух 5000 
характерных зависим остей Rуд от 
аж (рис. 7. 58) . Спдошн а я  кривая чооо 
соответствует применени ю в J!'( P  Д п 
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угдеводородных топлив ( ан< оп• = 
= 0,8) ; пунктирная кривая - при
менению в ЖР Д водорода 
( аж opt,::":0,5) . Для ср авнительно
го р асчета хар актеристик РПД 
усдовно примем, что удельный 

Рис. 7.38.  С равнение двух способов регу
лирования РПДж (Мн=2,0) : 
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1-а= 1 ,0, поддерживается регулированием "ж ; 2-a= I ,O, поддерживается подачей горю
чего в прямоточную камеру (аж= I,О) ; 3-
a=I ,O, поддерживается регулированием аж 



импульс ЖРД при аж = 1 ,0 один и тот же. На  рис. 7. 58 приводятся в ко
ординатах cR-J R хар актеристики РПДж при двух р ассм атрив аемых 
ме1одах его регулиро.вания и двух хара.ктерных за1висим.остях Rуд от аж. 
Кривые 1 и 2 соответствуют зависимости Rуд = [ (аж)  для углеводородных 
топлив (аж орt � О,8) . Кривая 3 соответствует использов анию в ЖРД 
водорода ( аж opt = 0,5) .  

Из сравнения кривых (см.  рис. 7.58) можно заключить, что регу
лирование ан, . в принцнпе позволяет иметь более высокие характери
стики РПДж, чем при регулировании его подачей горючего в прямо
точный контур.  Однако при применении обычных угJiеводородных топ
лив (аж орt � 0 ,8 ) р азница в lп (cR = cons t) при обоих способах регули
рования невелика и поэтому целесообразно, видимо, регулировать рас
ход горючего, подаваем ого непосредственно в прямоточную камеру, так 
как это легче практически осуществить, чем менять режим работы ка
меры ЖР Д. Однако при использовании в .iKP Д топлив на основе водо
рода (кривая 3) регулирование аж дает уже ощутимый выигрыш в эка- · 
номичности, достигающий 20-30 % .  

Использование в РПД различных жидких топлив позволяет в ши
роких пределах менять уде.чьные параметры исходного ЖР Д и энерге
тические характеристики воздушного контура.  Поскольку в принципе 
камера ЖР Д и прямоточная камера РПДж могут р аботать независимо, 
на  различных топливах , то целесообразно установить, как будет изме
няться тяга и экономич ность двигателя,  если использовать более кало
рийное топливо в ракетном или прямоточном контурах. 

При увеличении калорийности топлива, используемого в ЖРД, воз
р астает его импульс и эжекционные свойства реактивной струи, а отно
сительный подогрев 'tн в прямоточной камере падает, так как Тоем растет 
быстрее, чем Тосг· Поэтому, несмотря на увеличение абсолютной величи
чины JR, относительное приращение удельного импульса РПД J =  
= JR рлд /Rуд может при этом уменьшаться и чем ниже n, тем сущес·r- · 
венней будет это уменьшение (см. § 3) . 

При увеличении теплотворной способности топлива,  используемого 
в прямоточной камере, картина будет иная :  относительный подогрев в 
эжекторе РПДж возрастет. Поэтому и абсолютная ве.пичина удельно
го импульса двигателя,  и относительное его приращение при этом воз
растут. В то же время величина cR в области малых чисел n до..лжна 
уменьшаться, а в области больших n вырасти (см. также § 3 ) . Приве
деиные на рис. 7 .59 дроссельные характеристики РПДж иллюстрируют 
:..то. На гр афиках рис. 7.59 приводятся три кривые зависимости cR - 1  R 
и линии постоянных коэффициентов эжекции. Пунктирная кривая соот-

н. · ce1l ветствует величина м Rуд 0 =  2550 -- , L0 = 1 5 ,  Ни = 4 1  900 кдж/кг; 
1l2 

R оо н · се1l Н д / L 1 5  сплошная кривая ·- уд.п = 39 --, и = 4 1  900 к ж кг, о = ; штрих-
1lг. 

пунктирная - Rуд.п = 3900 � , Hu = 1 20 000 кдж/кг, Lo = 34,5. Во всех 
1l2 

слу чаях потери в диффузоре приняты в соответствии с кривой 2 (см. 
рис 4 . 1 4 ) , а истечение газов из сопла РПД:ж: - до давления, р авного 
давлению окружающей атмосферы. Коэффициенты избытка воздуха в 
прямоточной камере и окислителя в камере iKP Д при няты р авными 1 ,0 .  
Ветрудно видеть, что при  изменении только импульса исходного р акет
ного двигателя величина J н возрастает в обJ1асти малых коэффициентов 
эжекции сильнее, чем при  больших n. С другой стороны, при увеличении 
галька энергетических характеристик горючего прямоточного контура 
удельный импульс РПД более существенно меняется при высоких n .  Фи
зически это должно быть понятно:  чем больше доля ракетного контура,  
которая характеризуется величиной коэффициента эжекции n, тем суще-
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ственней должно влиять на  тягаво-экономические параметры РПДж 
из менение параметров исходного ЖР Д. Так, например, из рис. 7 .59 
можно найти, что при n =  1 удельный импульс Р ПДж вырос почти про
порцианальна увеличению импульса ЖР Д, в то время как изменение 
енергетических характеристик горючего прямоточного контура почти не 
сказалось на  величине lн.  и привело к уменьшению коэффициента  тя
ги cR. С увеличением величины n, т. е. доли прямоточного контура,  влия
ние типа горючего, используемого в нем, возр астает. 
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Рис.  7.59. Дроссельная хар актеристи
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величии удельного импульса ЖР Д и 
rеплотворной сnособности горючего 

nрЯМО I'О'lНОГО контур а  (Мн = 2,0) 

Рис. 7.60. Хар актер зависимости отношения 
удельных им пульсов Р ПДж и ЖРД от от
ношения Св РПД и СПВРД максимальной 
тяги (характеристики тоnлив а :  Н и =  

"дж 
= 4 1 900 --;;- ; L0 = 1 5 ;  Vo = 3,5) 

Если отнести величину удельного импульса РПДж к удельной тя
ге эталонного ЖР Д, а коэффициент тяги - к- cR СПВР Д, использующе
го то же самое горючее, что и РПДж, то найденная таким образом за 
висимость 'Величин J R от ёR по300лит установить целесоо:браз.ную об
Ji асть применения РПД по режимам р аботы. 

На рис. 7 .60 приводятся результаты расчетов величин J R и ёR. Отме
тим основной результат, который следует из анализа гр афиков рис. 7.60. 
Диапазон целесообразных режимов р аботы РПДж по коэффициентам 
эжекции при Мн � 1 -;-6 соответствует n= 1 -;- 1 0. При п< l , несмотря на 
высокие миделевые тяги (или cR) , удельный импульс РПД всего на  10-
1 5 %  выше, чем у ЖРД. С другой стороны, при n> l O, когда е�1 ,0, 
оказываются весьма низкими величины CR, хотя удельный импульс 
РПДж при этом в 2- 3 раза  выше, чем у ЖРД. Однако если учесть, 
что в области р ассмотренных чисел Мн полета величины  J R СПВР Д в 
4--6 р аз выше, чем у ЖРД, то работа РПД при n> 1 0  также нецелесо
образна .  Более выгодно будет совсем отключить ЖР Д и осуществить 
переход РПДж на прямоточный режим р аботы. 

Проведем сравнение тягаво-экономических характеристик РПД и 
комбинированной- силовой установки на  базе прямоточного и ракетного 
двигателей (рис. 7.6 1 ) .  Рассчитаем средний удельный импульс двига
тельной системы, состоящей из ЖР Д и ПВР Д, и сра:вним er:o ·С величи
ной J R РПДж при условии равенства тяг ,комбинированной установки и 
РПД. Тя·гу комбинированной двигате.11ьной системы (RE ) можно пред
ставить как сумму ТЯIГ составляющих ее двигателей R = RnвРд +Rжрд · 
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Выражая 
.
тягу через секундные расходы и удельные импульсы исходных 

двигателеи, лолучим ·Сл-едующее соотношение:  

тжRуд. ЖРД + J RПВРдтп JR,. = (7 54) - mЖРД + mПВРД • 

Обозначив отноl!!.ение тяги комбинированной двигательной системы 
к тяге _!1ВР Д через R, а отношение удельных импульсов ПВР Д и ЖР Д 
через J я. нетрудно, испол ьзуя (7 .54) , найти выражение для отноше
ния суммарного удельного импульса к импульсу ЖР Д: 

- JRR J J: = --=-�=---R l + JR (R - 1 ) (7. 55) 
Рассчитанную по формуJ1е ( 7.55) величину J RD будем ср авнивать 

с относительным удедьны м импульсом РПДж. ДJ1Я того чтобы срав
нение в энергетическом отношении 
было пр авомерным, хар актеристики 
ЖР Д, ПВР Д и РПД необходимо 
р ассчитывать при одинаковых ис
ходных данных, определяющих п а
р аметры двигателей ( применяемые 
топлива,  диффузор,  сопло, давление 
в камере ЖРД и т. д . ) . Проведем 
конкретный р асчет тяги и экономич
ности двигателей при следующих 
исходных данных. 

1 .  Энергетические характери
стики применяемого горючего : 

Ни = 4 1 900 кдж/кг; Lo = 1 5 ;  vo=3,5. 

Рис. 7.6 1 .  Схема комбинированной дви· 
rа п:льной уста новки на базе С ПВРД и 

ЖРД 

2 .  Коэффициент полного давления двухскачкового регулируемого 
диффузор а примем в соответствии с кривой 2 (см. рис. 4. 14 ) . 

3. Расширение газов в выходных сопл ах РПДж и СПВРД будем: 
считать расчетным (Ра = Рн) . 

4. Размеры критических сечений coпeJI РПДж и СПВР Д примем 
равными поперечному р азмеру прямоточной камеры (кризисная камера 
[кр = l ) . 

5. Давление в камере исходного и эталонного :ЖР Д будем считать 
постоянным и р авным 1 0  /v1н/.м2• Расширение газов в сопле ЖР Д ком
бинированной установки будет соответствовать атмосферному давле
нию; р асширение газов в СОПJ1 е  ЖР Д, установленного внутри РПДж, 
будет происходить до статического давления воздуха в конце диффузо
ра РПД. 

6. При р асчете С я  комбинированной установки будем учитывать 
только мидель СПВР Д. 

Полученная при этих исходных данных зависимость (J я ' РЛд = 
= f (ёя) РПд приведена р анее на  рис .  7.60. Р асчет величины J я D ком
бинированной установки на базе ЖР Д и СПВР Д проведем по формуле 
( 7.55) , используя характеристики СПВР Д, пр иведенные на  рис. 7.56. Ве

л ичина отношения J я РПд /J я D при постоянном значении ёя даст ответ 
на вопрос: эффективнее РПД или комбинированная двигательная си
стема .  

На рис .  7.62 приводятся эти отношеiiия в зависимости от R. Как 
сJiедует из рис. 7 .62, РПДж в области умеренных тяг имеет несколько 
более высокие характеристики, чем комбинация из двигателей ПВР Д и 
ЖР Д. Связано это в основном с использованием в камере РПД тепло
вой энергии реа15тивных газов Жр Д для подогрева воздуха. По мере 
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увеличения R. преимущества РПДж уменьшается. В целом в энергети

ческом отношении РПДж и комбинированная установка,  состоящая из 

ПВ Р Д и ЖР Д, с регулируемыми в обоих СJ1учаях проходными сечения

ми имеют практически одинаковые хар актеристики. 
Однако следует заметить, что в реальных условиях при работе в 

широком диапазоне скоростей полета, когда сверхзвуковой диффузор и 
сопло двигателей не регу.сшруются, РПДж должен обладать лучшими 
характеристиками, чем двигательная система  ПВР Д - ЖР Д. Связано 
это с тем, что проходны.е сечения диффузор а и сопла РПДж, выбранные 
при малых числах Мн полета и соответствующие, как правило, низким 
величинам n, позволяют двигателю работать на режим ах, близких к 
оптимальному, до больших чисел Мн полета (см .  § 1 ) .  Кроме того, по
скольку диффузор РПДж имеет большие величины fн, чем диффузор 

1 

r, 1 \ 
\ 

,'-... Мн=4 
\ ....... ' 
\ :--. � - Мн =2 

z 3 4 5 5 7 8 
С н с я в рд 

Рис. 7.62. Ср авнение удеJiьных импуль· 
сов РПДж и комбинированной систе�ш 

на  базе СПВР Д и ЖР Д 

СПВР Д, коэффициент волнового 
сопротивления его будет меньше. 

Более подробно останавли
в аться н а  ср авнении РПД и ком
бинированной двигательной си
стемы мы не будем, так как 
в каждом конкретном случае 
влияют условия применения их 
на летательных аппар атах. 

Анализ характеристик РПД, 
проведенный в н астоящей гл аве, 
основ ан н а ряде упрощающих 
предположений о природе р або
чего тел а.  Приним ая в р асчетах 
величины удельных импульсов 
р акетных двигателей, теплотвор
ной способности и стехиометри
ческих коэффициентов топлив, 
прямоточной камеры, охв атываю

щие 'реальный диапа,зон RУд• Н и и L0 ,современных и пер•апективных РкД 
и горючих, мы, однако, весь анализ двигателя проводили, основыв аясь 
н а закономерностях «кл ассического» г азового потока, т. е .  не учитыв али 
изменения теплоемкости, газовой постоянной и показателя ади абаты 
при процессах, происходящих в элементах двигателя.  Небезынтересно 
проанализиров ать, как эти особенности реальных газов отражаются н а  
х ар актеристиках РПД и могут л и  они изменить принципи альные выводы, 
полученные без их учета. Р ассчитаем с этой целью хар актеристики РПД 
на ряде конкретных топлив. В качестве топлив ЖР Д р ассмотрим две 
ком бин ации :  керосин - азотная кислота и жидкий водород - кислород. 
Горючим в прямоточной камере будет соответственно керосин и жидкий 
водород. Примем для определенности также следующие исходные дан
ные, необходимые для р асчета тягаво-экономических хар актеристик 
РПД. 

1 .  Потери р0 во входном диффузоре примем равными потерям в 
двухскачкавам диффузоре (см. рис . 4. 1 4 , кривая 3) . 

2 .  Коэффициент избытка воздуха в прямоточной камере примем 
а = 1 ,25, коэффициент полноты сгорания 1Pcr = 0,95. Потери н а  охлажде
ние стенок камеры учитывать не будем .  

3. Относительный размер критического сечения сопла примем 
f = 1 ,0 ;  выходное сечение - соответственно р асчетному истечению на 
каждом числе .Мн (сплошные линии н а  графиках) и критическому исте
чению (пунктирные линии на графиках) . Потери импульса в сопле при 
р асчетном истечении примем Т) с = 0,98. 

4 . Режим работы камеры ЖР Д и его характеристики примем в со
ответствии со следующими данными: аж = 0,8; ({Jcr = 0,95 ; Т) с = 0,98. Исте-
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чение из сопла ЖР Д примем р асчетным до давления на  входе в эжек
тор РПД при .Ро = 50. Расчет газового тракта и характеристик РПД про
ведем по одномерным ур авнениям газовой динамики. Все физико-хими
ческие аревр ащения в газе учтем р асчетом по i ·s - диаграммам соот
ветствующих топливных композиций и по соответствующим фор мулам 
для р асчета с н  и !н  ( см.  гл . VI I I ) . 

Р ассчитанные в этих предположениях характеристики регулируе
мого РПД приводятся на  рис. 7.63 (топ.ливо керосин - азотная кисло
та) и 7 .64 (топливо жидкий водород - кис.лород) . Для сравнения на 

n=ID 

7000 / .- 8 
v · - ;::;:.- -

v /. . - - lв--
/ !/ ......... --

.... -, 
6000 

/ /!/� - .  
:..;:" 4 1 

/ / 1:::-::: r-- J"i 5000 

/; / / v � � !r-
1/. / .- :.--1--с- +-� v .- R уд.з 
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'lOOO 1 1 
7,0 1, 5  Z,O z,s 

Рис. 7.63. Экономаческие характеристики РI IДж н а  топ,щве керосин +  
+ :вотн ая кислота при Н =  1 1  к.м 
( а ж =0,8 ; а = 1 ,25 ; Ро=50; CjJcг = 0,9) :  

____ расчетное истечение из сопла 

( ра�Ри); 
- - - кризисное сопло (Ma=I .O) 

J н · сек R • 
к, г 14000 
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1 l 1 n = 15 

/ f.!;.h��JD 
--v· . /)'-'._1 __ . --:.. +--+-= 
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Рис. 7.64. Экономические характери
стики Р! lДж а а  1 оптше водород 

кислород при_Н =� 1 1  км (аж = 0,8 ; 
а = 1 ,25 ; Ро=50; CjJcr =0.95) : 

__ расчетное истечение из сопл а ;  
- - - кризисное сопло (Ma= I ,O)  

рис. 7. 65 и 7 . 66 приводятся характер истики РПД в упрощенных пред
положениях о природе р абочего тела ,  но с сохр анением всех прочих 
исходных данных по потерям в элементах двигателей. 

Как видно, все принципиалыrые особенности протекания характери
стик РПД в обоих случаях идентичны, количественные величины J н в 
сходственных точках (1'•1н и n) , как и следовало ожидать, несколько от
личаются. Причем отличие возрастает с ростом коэффициента эжек
ции n. Связано это с тем, что при упрощенном р асчете РПД мы припи
мали истинную величину удельного импульса исходного ЖРД Rуд· 
С ростом доли воздушного контура (увеличение п) возрастает влияние 
реальных процессов, происходящих в прямоточной камере, - диссоциа
ция продуктов сгор ания, что ухудшает характеристики реальных двига
те.пей. В обл асти предеи1ьных полетных чисел lYlн: работы двигателя это 
отличие оказывается особенно з аметным .  Обрашаясь к характеристикам 
РПД на  реальных топливах, замеч аем,  что в отличие от простого под
мешивания воздуха к реактивной струе ЖР Д использование кислорода 
воздуха для дожигания дополнительного горючего, вводимого в прямо
точную камеру, позвоJrяет увеличить уде.1ышй импульс по ср авнению с 
исходным ЖРД в 2-- 4 раза  (сравни рис. 7.63 и 7.26) . Видно также, что 
относительные характеристики РПД улучшают при переходе на более 
калорийные топлива.  В этом отношении большой интерес может пред
став.пять РПД, у которого в качестве исходного двигателя используется 
Я РД на водороде. 
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В заключение этой главы остановимся вкр атце на закономерностях 
nоведения тягаво-экономических характеристик РПД при нерегулируе
мых проходных сечениях газо-воздушного тр акта. Поскольку РПД пред
назначаются обычно для разгона летатеJ1ьного а ппар ата, то его про
ходные сечения выбираются таким образом,  чтобы обеспечить

. 
макси

мальные тяги двигателя.  Как у любого двигателя прямоточном схемы, 
условие cR шах соответствует максимально р аскрытому критическому 
сечению сопла <fнv = 1 ,0 ) . Это условие (fнр = 1 ,0 )  как р аз и соблюдалось 
выше при р ассмотрении тягаво-экономических хараК1 еристик регули
руемого РПД. Таким образом, отличие характерис:ик р?гулируемого и 
нерегулируемого РПД связано в основноi\1 с р а батои входного диффузо-
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Рис. 7.65. Характеристики Р ПДж, рас
считанные в уnрощенных предположе
ню;х о природе р або·•еrо тела (k = 1 ,4 ;  
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Рис. 7.66. Сравнение характеристик Р ПД 
с кризисным сuплом, р ассчитанных в уn
рощенных nредположениях о природе 
рабочего rела (пунктир)  и на конкрет
Iюм rопюiве -- кероси н +  азотная кислота 

(сnлошные .111нии) 

ра. Если при р ассмотрении характеристик регулируеиого РПД мы пред
пол агали, что потребный расход воздуха через двигатель, соответству
ющий соотношению (7. 1 О) , обеспечивается щиффузором, то в -случае не
регулируемого двигателя необходимо уже принимать в расчет 
расходную характеристику конкретного диффузора !рд = / (Мн) . Так же 
как и у разгонных ПВР Д, с ростом числа Мн полета р аспол агаемая 
расходная характеристика диффузора «отстает» от потребной, т. е . 
ч>д < (срд) потр. Проявл�яется это, как отмечалось выше (см .  § 1 ) ,  в ·мень
шей степени, чем у р азгонного ПВРД, так как наличие в газо-воздуш
ном контуре РПД, ЖР Д ИJ1 И  твердотопливного газогенер атора позво
ляет его «форсировать». 

Однако несоответствие проходных сечений сушествует, что приводит 
к ухудшению характеристик нерегулируемого РПД. ПocJie того как вы
бран и установлен какой-либо конкретный диффузор, расчет хар акте
ристик двигателя может проводиться по обычным формулам для cR и 
IR, в которые подставляются реальные значения q>д и ад ; fвх и fa. При 
:.том должно выполняться условие ад. раб < ад mах- Качественно вид тя
rово-экюномических характеристик нерегулиtруемюlго РПД такой же, как 
у р азгонных ПВР Д. КоJiичественно характеристики РПД отличаются от · 
характеристик ПВР Д по двум причина м.  
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Первая причина - РПД свойственны значительно большие расходы 
дополнительной массы топлива (реактивные газы ЖР Д или твердотоп
ливного газогенератора плюс горючее прямоточного контура ) , т. е. осу
ществляется значительный форсаж топливом. 

Вторая причина - поскольку форсаж топливом в РПД сопровожда
ется дополнительной степенью сжатия, то р асчетная величина fн у него 
больше, чем при том же форсаже в ПВР Д, т. е. выше р асход •Воз.духа и 
:миделевая тяга.  Соотношение характеристик разгонных РПД и ПВР Д 
ИJ1люстрируется рис. 7.67. 

Рис.  7 .67 .  Хар актер изменения коэффи
циента тяги С п  по Мн нерегулируемых 
СПВР Д ( 1 ) , Р ПД (2) и регулируемого 

РПД (3) 

Если об а двигателя имеют оди
наковые проходные сечения (fир . fвх. 
fa) и одинаковое р асчетное значе
ние Мр диффузор а, то н а участке 

с • 

М н mtn 

Рис. 7.68. Хар ак rер изменения вели
чины сн нерегулируемого Р ПД на 
твердом топ;шве в зависимости от 

выбор а р асчетного режима работы : 
1 - а = 1 ,0 при Ми = Mиmin; 2 - при Ми = 
= Mи min; 'l'дt < 'l'д2; fвxt = fвx2 ; a > l; 

3 - при Ми = Ми mln; 'Рд! = 'l'дз; fвхЗ > 
> /RX I ;  а >  l 

Мн < Мр хар актеристики нерегулируемого РПД лучше, чем у форсаж
ного П ВРД, а при Мн � Мр они одинаковые при р авных р асходах 
топлив а.  

Нерегулируемый РПДТ ([иp = const ; fa = const ) , работающий на  кон
кретном топливе, может иметь в зависимости от параметров диффузора 
различные характеристики, которые показаны на рис .  7 .68 .  

Если в р асчетной точке на  Мн mln режим р аботы двигателя будет со
ответствовать а> 1 ,0 ,  то это позволит установить на нем диффузор, про
пускщощий больший расход воздуха, чем при р аботе н а  этом Мн min при 
а = 1 ,0. Возможно несколько вариантов таких двигателей. Ср авним их 
скоростные характеристики с двигателем, имеющим в расчетной точке 
на Mн mln коэффициент a = l ,O (двигатель J\2 1 на рис. 7.68) . Если на дви
гателе .N'2 2 установлен диффузор с тем же Мр, что и на двигателе .N'2 1 , 
то имеется возможность или уменьшить угол конуса диффузор а бин. или 
увеличить относительную площадь входа в двигатель fвх· В первом слу
чае во всем диапазоне чисел Мн от Mн mln до Мр диффузор будет иметь 
бо.пее высокое значение <рд. Если диффузор двигателя J\2 1 практически 
при Мн> Мн m!n будет р аботать при О'д< ад mах, то в двигателе N2 2 диа
пазон работы диффузор а по Мн при О'д = О'д mах будет шире вследствие 
возможного уменьшения а в камере. Тяговая характеристика двигателя 
.1'4'1! 2 , более низкая в р асчетной точке (из-за более высокого значения а) , 
с ростом Мн станет выше, чем у двигате"1я .N'2 1 .  После достижения 
1\1п = Мр в случае, когда двигатели .N'2 1 и 2 р а ботают на одинаковом а, 
их тяговые характеристики будут равными. 

Во втором случае ( более высокое значение fвх) имеется возможность 
улучшить характеристики РПД в области больших чисел Мн за счет не
которого их ухудшения в обл асти малых Мн (двигатель .N'2 3) . 
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Влияние параметров диффузора на  экономические характеристики 
нерегулируемых РПДТ проявляется в меньшей степени .  Их отличие от 
экономических характеристик регулируемого РПД также незначительно. 
Очевидно, имеется возможность вариации также расчетного числа Мр 
диффузора .  В зависимости от конкретного назначения РПДт более удов
Jiетворительной может оказаться любая из показанных выше характе- � 

� t--·�+-��-+�� 
"'� !i 1---+--+-i----+--+-:--1--::..r--i 
"" "' 
� 
� 4 1-+-1---;1'�+-+--�1--""'=t----1 

50 100 150 200 250 
вес ггюпли8а . т  

Рис. 7.69. З ависимость веса nоJiезиой нагрузки 
на орбите от веса топд и в а  на старте (из ра

боты [35] ) : 
J-I ступень РЛД, остальные две - ЖРД на водо
роде; 2-ЖРД на водороде (трехступенчатая ракета ) ;  

3 - Ж Р  Д на керосине (трехступенчатая ракета ) 

ристик. 
РПДж обл-адает еще 

одним свободным независи 
мым п а р аметром - коэффи
циентом  эжекции. РПДж 
может работать при а = 1 ,0 
во всем диапазоне полетных 
чисел Мн. При этом в з ави
симости от величины n в р а
счетной точке на  Мн nнн ха
р актеристики его будут от
личаться. Чем меньше вели
чин а  n в р асчетной точке. 
тем более высокое значение 
fн должно обеспечив аться 
диффузором. Поэтому пере
ход на более высокие чис
л а n (более экономичные 
режимы РПД) будет возмо
жен только при  зн ачитель
ном увеличении скорости по-
лета  (иначе будет помп аж 

диффузора) . В целом еще раз подчеркнем, что возможность вариации 
р асходов топлива  через р акетный и прямоточный контуры с одновремен
ным изменением восстановления давления в двигателе позволяет 
успешно выбр ать проходвые сечения РПД, соответствующие широкому 
диапазону р азгона двигателя .  Методика выбор а нерегулируемого РПД 
применительно к летательным аппар атам конкретно целевого н азн аче
ния здесь не обсуждается . Это выходит за р амки н астоящей р аботы, 
котор ая предн азначена лишь для озн акомления читателя с основами 
р аботы и р асчета двигателей. В заключение приведем заимствов анный 
из р аботы [35] пример использов ания РПД на космических р акетах. Н а  
рис.  7 .  69 показ ав вес полезной нагрузки, выводимой н а  ор биту трехсту
пенчатой р акетой . 

Видно, что применение РПД на первой ступени {РПД р аботает до 
,\1 = 6,0) позволяет в зависимости от стартового веса увеличить полез
ную нагрузку на  25-35 % .  



Г л а в а  VII I  

Основы методик и  расчета дви гателей 
с учетом реальных свойств г аз а  

и неравномерности газово го потока 

В предыдущих главах мы изучали работу воздушно-реактивных 
двигателей в предположении, что р абочее тело обладает неизменным 
химическим составом и постоянной теплоемкостью. Для получения прин
ципиальных характеристик I3P Д оказалось также возможным заменить 
топливо теплосодержащей массой. Однако при р асчете двигателей, ра 
ботающих на конкретных топливах, для получения правильных коли
чественных результатов необходимо учитывать свойства газа ,  участвую
щего в процессе. 

Продукты сгорания в прямоточной камере, а также в камерах ЖР Д 
и Р ДТТ как составной части РПД представляют смесь химически р аз
.mичных газов . Большое количество тепла, которое выделяет.ся в каме
рах сгорания, приводит к тому, что смесь газов находится при высоких 
температурах (2500-· ·<:ЮО0° К) . Это вызывает значительную их диссо
циацию, что равносильно неполному использованию тепловой энергии, 
заложенной в топливе. В месте с тем,  в процессе р асширения газов в соп
ле при смешении их с холодным воздухом в эжекторе РПД температура 
газов будет падать, что может повлечь з а  собой обратный процесс -
рекомбинацию продуктов сгор ания с выдеJ1ением тепла,  з атраченного 
ранее на диссоциацию газов. Это термохимические процессы не могут 
не отразиться на количественных закономерностях протекания тягово
'IКономических характеристик ВР Д, а при больших числах  М полета 
(Мн> 5,0) - и на некоторых качественных з акономерностях. Кроме то
го, при больших скоростях набегающего потока, как уже неоднократно 
указывалось выше, тер модинамические параметры воздуха, зависящие 
от температуры (ер ,  k ) , при его торможении будут меняться. Это повле
чет за собой изменение давления, скорости и других газодинамических 
характеристик потока н а  выходе из диффузора .  

Торможение воздуха в диффузоре при больших скоростях полета 
и расширение газа в сверхзвуковых соплах  при высоких скоростях исте
чения - это быстро протекающие процессы. Поэтому может оказаться 
необходимым учитывать кинетику процесса торможения и истечения 
газов. 

В высокоскоростных и высокотемпературных потоках возможно не
сколько крайних случаев течения, которые будут нами р ассмотрены. Ме
тодика расчета характеристик реального двигателя, работающего в ус
,'lовиях высоких температур продуктов сгорания и больших полетных 
чисел М, должна быть построена на анализе изменения полного запаса 
энергии рабочего тел а,  состоящей из физического и химического тепло
содержания, и учитывать изменения физических характеристик рабо
чего тепла ,  по крайней мере, в «контрольных» сечениях газо-воздушного 
тракта двигателя  (см.  схемы на рис. 1 .6, 1 .9 ) . 

Вопросам расчета характеристик газового потока и двигателя в це
лом посвящены первые четыре J]араграфа настоящей главы. 
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Газовый поток в основных элементах двигателя :  диффузоре, каме
ре сгорания эжекторе и сопле -· не является строго одномерным.  Ему 
свойственно нер авномерное р аспределение основных параметров : ско
рости, температуры, давления в «конк,ретных» сечениях 'Газ.ового тр акта . 
Поэтому целесообразно также изучить влияние неравномерности газо
динамических параметров на р асчет характеристик двигателя и его эле
ментов . 

§ 1. ОСН ОВ Н ЫЕ УРАВ Н Е Н ИЯ СОХРА Н Е Н ИЯ С УЧ ЕТОМ 
ИЗМЕ Н Е Н ИЯ Ф И З И КО-Х ИМИ Ч ЕС КИХ С ВО й СТВ ГАЗА 

И ИХ И СПОЛ ЬЗОВАН i1 Е  В РАСЧ ЕТАХ ДВ И ГАТЕЛЯ 

В реальных условиях течения газа в двигателе возможно несколько 
принципиально р азличных случаев. 

1-fl СЛУЧАИ. П OJI H OCTbiO ЗАТО РМОЖ Е Н Н Ьi й  
ИЛ И « КЛ АСС И Ч ЕС К ИИ» П ОТОК 

Предпол агается, что удельные теплоемкости Ср и Cv и химический 
состав газа не меняются при его торможении, ускорении и подводе теп
.ТJа .  Постоянство ер и Cv позволяет широко применять аппарат газодина
мических функций и существенно упростить решение многих внутридви
гательных задач. Теория ВР Д, изложенная в предыдущих гл авах, была 
основана на этих допущениях классической гидродинамики и мы на ней 
здесь останавливаться не будем. 1 -й случай свойствен низкотемпер атур
ным реальным потокам.  

2- И СЛ УЧАИ. П ОЛ Н ОСТЬЮ РАВ Н О В Е С Н ЬI И  П ОТОК 

Для этого вида потока учитывается как перемениость состава,  так 
п удельных теплоемкостей. Энергия, присущая внутренним степеням сво
боды молекул, и химическое равновесие безыне.р,ционно следуют за 
изменяющимиен условиями в потоке. Для описания такого потока тре
буются ур авнения в наиболее общей форме. Этот случай соответствует 
течению диссоциированного газа в камерах сгорания,  в соплах и диф
фузорах ПВР Д и РПД при сверхзвуковых скоростях полета.  

3 - И СЛ УЧАИ. П ОТО К  С «ЗАМ О Р ОЖ Е Н Н ЬIМ» Х ИМ И Ч ЕСК И М  РАВ Н О В ЕС И ЕМ 
И М Е НЯ ЮЩ Е И СЯ С ТЕМ П ЕРАТУРО И  Т Е П Л О ЕМКОСТЬЮ 

Этот случай предпо.п агает, что химический состав газа не меняется, 
а переменная часть удельной теплоемкости (колебательная составляю
щая ) , зависящая от температуры, соответствует мгновенно устанавли
вающемуся равновесию. Этот случай характерен для у меренных темпе
ратур потока, предшествующих диссоциации газов (Т <2000° К) . 

Возможны промежуточные случаи течения газа,  когда или химиче
ские процессы в газах, или теплоемкость не будут успевать следовать 
р авновесному состоянию при быстроизменяющихся параметрах потока 
(температуре и давлении) . Эти случаи требуют совместного решения 
� р авнений газовой динамики и химической кинетики. 1 -й случай мы 
подробно рассмотрели р анее. Р ассмотрим теперь определение парамет
ров во 2 и 3-м случаях течения газа .  

Будем по-прежнему оставаться в р амках одномерной теории газо
вых течений. Для решения задач, связанных с изменением газодинами
ческих параметров по рабочему тракту ПВР Д и РПД, в этом случае 
достаточно использовать 3 уравнения сохранения : энергии, массы и им
пульса.  
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З апишем эти ур авнения для газа, в котором могут меняться между 
двумя контрольными сечениями химический состав и физические хар ак
теристики (теплоемкость и показатель адиабаты -- 2-й случай ) . 

УРАВ Н Е Н И Е  СОХРА Н Е Н ИЯ Э Н Е Р Г И И  

З апас энергии, содержащийся в веществе, как известно, равняется 
его энтальпии ( i )  при заданном термодинамическом состоянии ( Т  и р за
даны ) . 

Если вещество сохраняет свою внутреннюю структуру и агрегатное 
состояние, не вступает в химические реакции с окружающими вещества
ми, то энта.тrьпия представляет собой физическое теплосодержание веще
ства и равняется количеству тепла,  которое затр ачивается на нагрев его 
от абсолютного ну.1я  до заданной темпер атуры Т ( [ 7] ) . 

В общем случае физическое теплосодержание выр ажается так : 

т 
iФиа = \ r rdT . 

L" 
Обычно необходимо знать не абсолютное значение энтальпии, а ее 

изменение. Поэтому температура начала отсчета физического теплосо
держания Т0 может быть выбрана произвольно и условная величина 

т 
lфиз = J С pdT. 

То 
В том случае, когда рабочее тело в двигателе состоит из смеси р аз

личных газов, которые могут вступать друг с другом в химические реак
ции, в полной энтальп.f!и вещества целесообр азно учитывать его химиче
скую энергию. 

Известно, что прц химических реакциях может выделяться или по-
глощаться тепло.  Обозначим тепловой эффект реакции через нт . Тепло
вой эффект реакции зависит от температуры, при которой протекает ре
акция, на это указывает индекс «Т» .  Так, например,  при образовании во-. 1 
ды по реакции Н2 + - О2 = -Н2О при Т = 398° К выделяеТiся Н398= 2 
= 242 кдж (57,79 ккал ) • кг . кг 

Представим,  что два элементарных вещества а и б вступают в хи
мическую реакцию с получением сложного вещества аб. Обозначим фи-

зические энтальпии веществ через ia, i 6 и iаб ( la = J с padT и т .  д . )  • 

а тепловой эффект этой реакции-через Н!о . Величину Н!6 можно nо
лучить, если охл адить полученное вещество (а6) после химической 
реакции до нерваначальной температуры, при которой находились ве
щества а и 6. Сравним запасы энергии механической смеси веществ а 
и б и химического соединения аб. 

Во-первых, вещество аб при температуре Т имеет иной запас фи
зического тепла,  так как его теплоемкость отличается от теплоемкости 
исходных элементов а и 6, т. е. 

т т т 
la6 = J с pa6dT ::f la + i6 = J с padT + .f с P6dT . 

о о о 

Во-вторых, при образовании вещества аб выделилось (или погло
тилось) определенное количество тепла, которое необходимо также учи
тывать при ср авнении полных запасов энергии веществ. Это удобно 
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сде.п ать, если считать, что любое вещество поми�ю физического тепло
содержания обладает также химической энергией. Ее можно ввести 
таким обр азом, чтобы общий баланс энергии системы веществ а, б и аб 
выр ажался следующим р авенством (см. также рис. 8. 1 ) :  

(lаб хим + iа5 фиэУ - (ia хим + iа фиэУ - (iб хим + iб физУ = Н�б· (8 .  1 )  
Т а к  же, к а к  и при р асчете физического теплосодержания, для опре

.J,еления химической энергии веществ необходимо установить некото
рый энергетический уровень, относительно которого ее отсчитывать. 
Обычно принимают за основу ;ряд стандартных химических веществ, 

(i аь ) э ср  Хини ческое соеiJинение ( ah) 

� r -)- �"�"�':.-:,::,�,� �:т�л�п:U-(�� ��=) 
.:.=- t(t 0н ь) эф Неханическая снесь ( а+ЬJ  . 

" "' 
-6--""' "' · � --

�-
-

- - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - - -
"' - - - >< 

э 
+." � '--' -
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Усло8ныii отсчета ( То )  HljЛb 
xu н энергаii а rpuз тепло::и}е_р !_G_H!!_ii_ _ _ _ _  

ЯtfсолютныiJ нуль 

Рис. 8. 1 .  Энергетические уровни химически активных веществ 

химическую энергию которых считают р авной нулю. Если принять в на
шем примере за  стандартные элементы а и 6, то уравнение баланса 
энергий веществ а, б и аб упростится и будет иметь вид 

(lаб щ! + l�б физ) - (lа физ + lб физ)= Н�б , (8 . 1 ' )  
откуда химическую энергию вещества аб можно выразить так: 

Uаб)хим = н�б - Uаб фиэ - ia Фиэ - iб физ) 
или в р азвернутом виде 

т 
(iаб)хим =  Н�б- _\ (с раб - с ра - ср6) dT. 

о 
Последнее соотношение показывает, что химическая энергия веще

ства не равна строго теплоте его образования вследствие отличия теп
лоемкостей исходных веществ и конечного продукта реакции. Если слож
ное вещество образуется в результате соединения нескольких исходных 
веществ, то в общем случае будем иметь 

То 
iхим = Н То _  J (cp npoд - Cp и�J dT, 

где ер прод - теплоемкость продуктов реакции ( образовавшееся веще
ство ) ; 
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ер исх - теплоемкость исходных элементов ;  
Т0 - начальная температура реакции. 



Сумму химической энергии и физического теплосодержания вещест
ва называют полной или эффективной энтальпией. Ее можно получить, 
используя уравнение (8. 1 ' ) :  

(iэф)аб = (iфи в  + iх:им)аб = н�б + (ia + iб)фив · 
• Если темпер атуру Т0 принять за нуль отсчета физических энталь

пии стандартных элементов, то можно рассчитать эффективную энталь
пию вещества при температуре Т, сложив теплоту его образован ия из 
стандартных элементов при температуре Т0 и приращения физического 
теплосодержания получепноr о вещества при изменении температуры от 
То до Т: 

т 
iэф = НТо + J cPdT. 

т. 
Имеется несколько систем отсчета энтальпии. Так, например, в си

стеме А. П. В аничева [26] за стандартные элементы приняты С,  Н2, 02, 
F2, N2, а за нуль отсчета ф изических теплосодержаний принимается 
293° К. Химическая энергия в этой системе считается положительной, 
если она затрачивается на обр азов ание вещества и отрицательной, если 
она при этом выделяется .  Поэтому в этой системе, например, тепловой 
эффект образования воды из исходных элементов равен: 

нс93 242 кдж н.о = - -- · 
кг 

Другими р аспространенными системами отсчета энтаJ1ьпии являют
ся системы NACA и ИГИ [3 1 ] .  В системе NACA за стандартные эле
менты приняты кристаллы: 02 ; N2 ;  Н20 ; со2 и Т.  д. ,  а темпер атурный 
нуль отсчета энтальпий равняется 0° К. Величина полной энтальпии 
однозначно связана с теплотворной способностью топлива .  

Теплотворная способность топлива - это количество тепла,  которое 
выделяется при сгорании топлива.  Ее можно определить, охл аждая про
дукты реакции до начальной темпер атуры Т0. Различают высшую и низ
шую теплотворную способности. Если не учитывать тепло, выделяемое 
i1ри конДенсации водяных паров, то теплота сгорания называется низ
шей теплотворной способностью (Н и ) , еСJ1И учитывать, то - высшей . 
Обычно при расчете двигателей принимают во внимание низшую тепло
творную способность,_ так как продукты сгорания топлива в камере име
ют высокую температуру и истекают из сопла в виде водяных паров.  
Теплота сгорания связана  с теплотой образов а ния вещества .  На  основа
нии закона Гесса о независимости теплового эффекта химического пре
вращения от пути реакции тепловой эффект образова ния химического 
соединения можно найти как разность теплоты сгорания простых ве
ществ, входящих в его состав, и теплоты сгорания са мого соединения 
с учетом их весовых долей . 

Это простое правило позволяет определять теплотворную способ
ность органического соединения, если известны теплота его обр азования 
и теплота сгорания элементарных веществ,  входящих в его состав .  На
пример, пусть требуется опре�елить теплотворную способность метило
вого спирта СН30Н,  зная,  что тепJ1ота его образования р авна 
57,05 ккал/моль. Составим ур авнения реакции сгорания СНзОН и его 
элементарных составляющих С и Н :  

СН3ОН +f02 = СО2 + 2Н2О + Ни;  (а) 

С + О2 = С02 + 94,05 1шал : (б) 
Н2 t+ 02 = H20 + 57,7 ) IШО Л .  ( в) 
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В ычтем из уравнения ( а )  уравнение (б )  и умноженное на 2 урав
нение ( в ) : 

СН3ОН +� О2 - С - 02 - 2Н2 - 02= СО2 + 2Н20 - С02 - 2Н20 + 2 
+(Hu - 94,05 - 2 · 57 ,79) ,  

откуда 
С + -1 О2 + 2Н2 =СН3ОН + ( - Hи + 94,05 + I I5 ,58). 

2 

С другой стороны, 
1 ккал 

С + - О2 + 2Н2= СН3ОН + 57,05 -- . 
2 J40ЛЬ 

Следовательно , 
Hu = 94,05 + 1 15 ,6 - .57,05 =  152 ,6 � . 

J40ЛЬ 

Если известны подные энтальпии исходных веществ и конечных про
дуктов реакции, 1:0 тепдотворную способность можно определить сле
дующим образом. На основании закона сохранения энергии выделив
шееся при сгорании тепло должно быть строго р авно изменению полных 
теплосодержаний топдива,  окислителя и конечных продуктов реакции, 
определяемых при начальной температуре То : 

Ни = { { iзфJr + (iэф)ок - Сiзф)пр�д} То • (8 .  2) 
Рассчитаем теплотворную способность метилового спирта при Т =  

= 293° К ,  используя соотношение (8.2 ) и систему отсчета энтальпий 
А. П.  В аничева .  Уравнение сгорания СНзОН н аписано выше. Энталь
пии интересующих нас веществ при Т = 293° К соответственно р авны {26] : 

7 ккал . 7 ккал . ккал сн8он = - 5  ,05 -- ;  t o, = O; lн,о = - 5 ,79· -- ; tco, = - 94,05 -- . 
J4 0Л Ь J40ЛЬ J4 0 Л Ь  

С учетом стехиометрических коэффициентов реакции сгорания 
СНзОН в кисдороде имеем 

Ни = --57,05 +  (2 · 57,79 + 94,05 ) = 1 52,6 ккалjм.оль, 

что совпадает с полученным р анее значением Н и· 
В системе А. П .  В аничева энтальпии топлив и их теПJютворные спо

собности могут существенно отличаться, так как продукты реакции го
рения топлив (СО2 ; Н20 и т. д. ) в этой системе при стандартной темпе
ратуре не равны нулю. Так, например, энтальпия керосина равна 
430 ккал/кг при Ни = 1 0  300 ккалjкг. Энтальпия газообразного водорода 
р авна нудю при Ни = 28 800 ккалjкг. В системе NACA энтальпии топлив 
близки к величинам теплотворных способностей при сгорании в возду
хе. Так, например, энтальпия керосина равна 1 0  800 ю\-алjкг, энтальпия 
водорода - 33 700 ккалi кг. Это необходимо иметь в виду при проведе
нии приближенных тепловых р асчетов .  

Таким образом,  введя в тепловые р асчеты полные энтадьпии ве
ществ, мы можем учитывать все превраще:ния, происходящие в химиче
ски активной системе. Это особенно в ажно в тех СJiучаях, когда газовая 
смесь находится при высокой температуре и в ней возможны процессы 
циссоциации . 

Безусловно, проведение тепловых расчетов с использованием поня
тия полной энтальпии не исключает необходимость решения системы 
уравнений химического равновесия всех веществ,  участвующих в про
цессе. Однако, рассчитав заранее диаграмму энтальпия-энтропия, в каж
дой точке которой смесь находится в химическом равновесии, можно 
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весьма просто определить изменение состояния химически активной сме
си при адиабатических процессах и при подводе тепла .  Следует заме
тить, что теплоемкости Cpi и Cvi. р ассчитанные по изменению полной 
энтальпии (с учетом химической энергии) , отличаются от обычных теп
лоемкостей ер и Cv, которые отражают изменение только тепловой со
ставляющей внутренней энергии тела.  Связь между Cpi и Ср устанавли
вается очевидным соотношением 

(8 . 3) 
Показатель изоэнтропического процесса расширения химически 

реагирующей смеси также отJшчается от показате-'lя  адиабаты смеси 
газов при их неизменном составе: 

n= Cpi < k = Ср 
Cp ; - R Cp - R 

Если рассчитывается полная энтальпия потока вещества,  то необ
ходимо учитывать та кже его кинетическую энергию. Таким образом, 
полная энтальпия потока газа равняется : 

. .  + W2 lо = lэф -- ' 
2 

(8. 4) 

где io - полная энтальпия газа ,  соответствующая его заторможенному 
состоянию. 

Уравнение энергии будет представдять собой уравнение сохранения 
полного теплосодержания и записывается так: 

где iok - полная энтальпия вещества с массой mk;  
io - полная энтальпия смеси газов. 

(8. 5) 

Значит полная энтальпия смеси равна сумме полных энтальпий 
смешиваемых веществ. Если при этом будут происходит химические ре
акции, то они, естественно, будут учитываться уравнением (8.5) .  В ка
кой мере при этом будет меняться физическое теплосодержание и, сле
дователыю, температ)'lра газа, :можно будет определить, зная, как ме
няются химический 'состав газа и его химическая энергия. 

В том случае, если газы смешиваются чисто механически и хими
ческих реакций не происходит (3-й случай) ,  уравнение энергии отража
ет сохранение в процессе смешения физического теплосодержания га
зов и может быть записано в виде 

(8. 6)  

При Cp = const ( 1 -й случай) уравнение (8.6) имеет форму, используе
мую нами ранее, 
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УРА В Н Е Н И Е  АДИАБАТЫ 

Течение газа в диффузоре и сопле двигателя происходит без тепло
обмена с окружающей средой. З апишем уравнение адиабаты для газа 
с переменной теплоемкостью n 

pjQn = const . (8 . 7) 

Определим значение n в адиабатическом процессе с переменным 
химическим составом газа и зависимостыо теплоемкости от температу
ры в соответствии с формулой (8.7) , где n -- средний показатель адиа
батического р асширения газа в процессе : 

(RT)n ..J!_ =...f!.._ (RT)п =--= const . 
Qn Pn pn-1 

Рассматривая изменение состояния газа в адиабатическом процес
се J -2, можно записать 

откуда 

п-1 
R2T 2 = (д..)_п_ . 
R1T 1 Р1 

(8 . 8) 

Логарифмируя (8 .8)  и р азрешая его относительно n, получим 

ln Р2 1Р1 n ==------���---
tn (R1 1R2 T1 1T2 P2 'P1 ) 

(8.  9) 

Практическое использование соотношения (8 .9 )  возможно, если из 
вестно, как в процессе 1 --2 изменились величины R, Т и р, что в общем 
случае требует проведения полного теплового р асчета химически равно
весного состояния системы в состояниях 1 и 2 (см. гл . I I I ,  § 3)  или ис
пользования i-s - диаграммы. Существуют приближенные методы опре
деления величины n для ·смеси химически реагирующих газов. В том 
случае, когда химический состав смеси газов не меняется, :можно исполь
зовать уравнение адиабаты в иной форме.  

где 

З апишем дифференциальное уравнение адиабаты 

Ср dT dp 
т -т == -р · 

Интегрируя уравнение (8 . 1 О ) , получим 
k , r -

..!!1_ == ( т2 ) k-1 , 
Р1 Т 1 

r 

т . 
r с dT 
. 1  р т 
т,  

т2 
с ln 

p, т ] 

( 8 .  10) 

(8 . 1 1 ) 

(8 .  1 2) 

Поскольку точная функциональнан зависимость теплоемкости от 
температуры в обще!Vf случае не известна,  то можно принять некоторую 

т. \ dT 
приближенную зависимость Ср ( Т) и определить интеграл еР -

. т т, 
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Простое выр ажение для r получается , есJ1И построить приближенное 
lп r, 

решение j cPd 1n T по Симпсону. При 'р азбиении интер'вала темпе-

In Т, 
ратур Т2-Т1 на  две части ·получюr 

1 � 4с� 1 с р2 ) r = - 1 + - т - , 
б ' с р! с р1 ( 8 .  1 2' )  

где сР1 , сР2, с� - исти шые теплоемкости (ер= d��з )  при температу

рах Т1 , Т2 и Т' = V T1T2 • 
Величины ер можно найти в спр авочниках по теплофизическим 

с войствам газов [5] . В табл .  справочника приводятся зн ачения 
истинных физических теплоемкостей воздуха и ряда газов, входящих 
в состав продуктов сгорания углеводородных топлив с избытком воз
;:I.уха и при отсутствии диссоциации . 

В заключение установим связь термодинамической температуры в 

потоке и темпер атуры тор можения , когда в интервале То 1 - Т1 нельзя 
пренебрегать изменением теплоемкости. З апишем ур авнение (8.4 ) , ко· 
торое связывает энтальпию з аторможенного состояния с энтальпией в 
потоке газ а ,  

Пу,сть средняя теплоемкость в интервале темпер атур To i-Ti рав
на ( Срт) о-1 , т. е . 

(срт)оТо 1 -- (Срт)!Т1  

Tu1 - T1 

Тогда 

т w2 с ____Ql_ = 1 + 1 pl 
Т1 (Срт)о-1 Т1 Ср1 

WI (kJ - 1 )  Ср ! 

2k1R1T 1  (срт)u-1 

и ли То1 = l +k1 - 1 М2 

где 

т 1  2 
1 '  

- Ср kl = 1 + (kl - l ) t; i =-· . 
Срт 

1 + k1 -- 1 tMi (8. 13)  
2 

(8 .  13 ' ) 

Н адо заметить, что поскольку для реальных газов в ур авнение энер
гии ( 8. 1 3 ) входит одно эффективное значение k, а в уравнение адиа
баты (8 . 1 1 )  - другое, то обычные преобразования для подучения выра
жений ддя р асхода или потока импульса газа через газодинамические 
функции типа фор мул (3 . 1 3) и (3 .2 1 )  при едином значении kcp, строго 
говоря, :невозможны . Однако иногда прибл иженно принимают для обо
их уравнений некоторое общее эффективное значение kcp, соответствую
щее или ур авнен ию энергии (8. J 3)  (kcp = k) ,  и.1 и урав-нению ( 8 . 1 1 ) 

(kcp= k rk ) ил и  р авное среднему .показателю подитропы p a·cшчrk - k + 1 
рения n. Тогда можно использовать обычные соотношения для «кл асси
ческого» потока при постоянном показателе адиабаты kcp, что мы неод
нократно дедали выше. 
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УРАВ Н ЕН И Е СОХ РА Н Е Н ИЯ С ЕКУНД Н О Я МАССЫ 

Если  между сечениями потока 1 и 2 не происходит подвода массы, 
то уравнеНiие неразрывности течения с учетом изменения на участке 1 -
2 показателя адиабаты k и тазовой постоянной R имеет ·вид 

(8. 14) 

Уравнение (8. 1 4) учитывает как непостояпство k и R, так и возмож
ное изменение темпер атуры торможения, если на участке 1-2 проис
ходят химические реакции. Если между сечениями 1-2 подводится мас
са, например топливо, то это можно учесть обычным коэффициентом 
увеличения массы �· В уравнении (8. 1 4 )  используется некоторый сред
ний показатель адиабаты kcp. единый для уравнений энергии и адиаба
ты в интервале температур То - Т. Если привлечь уравнение энергии 
n форме (8. 1 3) , а адиабаты - в форме (8. 1 1 ) ,  то можно записать 

m =eWF = L WF = yii pMF = 1/ k { 1 + k- 1 М2) MFp = RT ..,fRТ RТ 0 \ 2 

где 

=� PoF � 
( k- 1 )2 ( k-1) 

1 + -2- М2 

- Ср k = 1 + (k - 1 ) -- ;  
Cpm 

k r k-1  
k г --- 1 

k - 1  

Тогда уравнение нер азрывности будет иметь вид 

-. ;-,;;- M2Po1F1 V RT01 k,+1 ( k - 1 )2 (k,- l ) 
1 + _I __ M2 2 1 

(8 . 15) 

Иногда удобно выразить в одном из сечений, например в 1, урав
нение расхода через термодинамические параметры потока, тогда не
трудно получить следующее соотношение: 

(8 . 16)  
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УРАВ Н ЕН И Е СОХ РАН Е Н ИЯ КОЛ И Ч ЕСТВА ДВИЖЕН ИЯ 

При определении изменения параметров газа, текущего в цилин
дрическом канале, удобно использовать ус.повие постоянства потока 
полного импульса в его ра:�личных сечениях (трение о стенки канал а  
н е  учитываем) : 

(8 . 11) 

Полный импульс единицы расхода газа можно выразить различ
ным образом через параметры потока [см. соотношения (3.20) , ( 3.2 1 ) ], 
например : 

lп= ·!_ (mW + pF) =W+ pF = W  + RT ; (8 . 1 8) 
т т w 

lп= а (м+  k� ) =VRт (vliм+v�м )=1/RTz (VkM); (8 . 1 9) 

l =k + 1 a · ()·+-1 )= ... fk + 1  , 1RT z (Л) ·  (8 . 20) n 2k кр А v 2k V О ' 

В зависимости от скорости и температуры газа целесообразно ис
пользовать то или иное из записанных выше выражений для потока 
полного импульса. При дозвуковых скоростях течения, �огда термодина
мическая температура и температура торможения близки ( Т:::; Т о) , мож
но использовать формулу (8.20) и преобразовать соотношение (8. 1 7 ) к 
следующему виду: 

· 

или 

где 

m1 1 /kт + 1 V R1To1z (Л1) =m2 1/k2 + 1 V R2To2z (Л2) J! 2kt 2k2 

То2 Т=- .  
Tot 

(8. 22) 

Входящие в (8.22 ) величины k могут быть приняты по температу
рам Tot и То2 . Так как величина х зав.исит от k неоильно, то при исполь
зовании соотношения (8.22 ) достигается удов.1етворительная точность 
расчеrов. В том случае, когда скоро•сть потока велика (М1 � 1 ,0 ) , выра
жение для импульса J n в фор ме (8.20) использовать нельзя, так как 
величина показателя адиабаты k не может приниматься ни по темпера
туре Т, ни по Т0. 

Для расчета сверхзвуковых потоков це.1есообразно использовать 
форму записи для потока полного импульса (8 . 1 9) . Однако, как пра
вило,  в потоке бывает известна температура торможения Т0, а не тер
модинамическая температура Т. Учитывая связь Т0 и Т д.1я газа с изме
няющейся теплоемкостью в интервале температур Т0 -- Т [см.  соотно
шение (8. 1 3')  ] ,  можно записать 

lп= VRTz (VkM) = VRfo z (yliм) . 
... 1 k - 1 
v 1 + -2- м2 

(8 .  23) 
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Используя соотношение (8 . 23) , р авенст.во (8 .  1 7) легко преобразо
в ать к виду 

(8.  24) 

где k 1 и kz - показатели адиабаты газа при тер модина мических темпе
ратурах Т1 и Tz ; k 1 ,  fiz -- эффективные величины k в интервале темпер а
тур Т1 - То1 и Tz - Toz [см .  формулу (8. 1 3') ] . Несмотря на  видимую 
простоту, испол ьзование соотношения (8.24) при неизвестной темпера
туре потока Т более сложно, чем (8 .22 ) , так как величины k и 7i явля
ются ее функцией . Решение проводится с помощью итер ационного про
цесса .  

Если расчет пара метров потока проводится по i-s - ди агр аммам,  то 
можно использовать наиболее общую форму з аписи для потока полно
го импульса (8. 18) . 

Следует з а метить, что при р асчете параметров газа по i-s - ди а
гр аммам обычно неизвестно статическое давление в потоке. Так как 

давление р в значительно меньшей степени в.nияет на теплоемкость и 
химические процессы в газах,  чем темпер атур а, то можно в первом при
ближении принять да,вление р, ·найденное по бoJiee простым з авис:имо
стям при k = const .  

Истинное давление в потоке I·см .  соотношение (8. 2 1 ) ]  и его влияние 
на результаты определения основных параметр ов !ПОтока ( Т, W, р)  мож 
но в дальнейше:.vr уточнить. 

При больших числ ах 1Vlп полета (Мн > З,О)  дл я определения пара
метров заторможенного состонния неJ1ЬЗЯ пользоваться при k= 1 ,4 урав
нениями 

Рн Рен= n 0-н) ' 

необходимо применять соотношении, учитыва ющие зависимость тер мо
динамических конста нт от темпер атуры . При числ ах Мн< 6,0, когда 
1 емпература  торможения меньше 2000"' К, процессы диссоциации еще не
существенны, можно пользоваться уравнением адиабаты, в котором 
учитывается зависимость теплоемкости от тем пературы.  

При очень больших числах Мп полета (Мн>б,О) процеос равно
весного тор можения воздуха на  входе в двигате.rr ь необходимо прово
дить по i-s - диагр амме. 

Не состав.rrяет труда, используя высказанные выше замечании и р ас
четные соотношения, определ ить параметры потока в э.rrементах проточ
ного тр акта двигателя и получить его тяговые и экономические хар ак
теристики ·с учетом реальных ·свойств газов (в·оздуха и пр одуктов сго
р ания ) . 

§ 2. ВЛ ИЯ Н И Е Н ЕОД Н ОМ Е Р Н ОСТИ Т ЕЧ ЕН ИЯ 
НА И НТЕГРАЛ Ь Н Ы Е ХАРАКТЕР ИСТИ КИ ГАЗОВО ГО П ОТОКА 

Изложенная в предыдуще:.vr разделе методика .р асчета хар актери
стик двигате.rrей пря моточных схем базируется н а  одномерных уравне
ниях газовой дина мики.  Действительные процессы в диффузоре, камере 
сгорания,  сопле двигателей таковы , что поток, как пр авило,  и меет не
равномерное р аспреде.rrение газодинамических пар аметров в контроль

ных сечениях проточного тракта . Поэтому расчет основных интегр аль
ных характеристик потока, таких как р асход, импульс, теплосодержание, 

по одномерным уравнени ям  газовой динамики может быть неточен. 
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Неодномерность течения приводит к изменению условия запирания по
тока, а следовательно, к иным величинам площади критического сече

ния сопла и предельного теплоподвода к газовому потоку по сравнению 

с одномерным случаем.  Кроме того, работоспособность и кинетическая 

энергия реактивной струи газа, имеющей нер авномерное распределение 

скоростей и темпер атур перед истечением, будут отличаться от р авно

мерного случая.  
Точный ра·счет неодномерных потоков в элементах двигатедей п о 

ка невозможен. Однако возможно оценить качественное влияние нерав

номерности на  основные хар актеристики потока. В том случае, когда 

известно распределение по «КОiпролыю му» сечению потока газодинами

ческих параметров, имеется возможность учесть существующую неодно

мерность или свести ее к поправочным коэффициентам при использова

нии одномерной методики р асчета .  Рассмотрим два важных вопроса 
методики расчета параметров двигатедей при наличии неодномерности 
rечения :  

1 .  Как  влияет неодпомерность (ИJ1И нер авномерность) скоростных 
и температурных полей на критические параметры газового потока.  

2. Как определить эффективные параl\rетры нер авномерного потока 
с целью р асчета работоспособности газа и импульса газовой струи.  

К Р ИЗ И С  ТЕЧ Е Н ИЯ Н ЕРА В Н ОМ Е Р Н О ГО ГАЗ О ВО ГО 

П ОТОКА В КА НАЛ Е 

Явление запирания равномерного потока нами было рассмотрено в 
гл . I I I .  Там было показано, что кризис течения одномерного потока со
ответствует условию 1\il = Л =  1 ,0 . Если в канале течет поток с неравно-

8 еечении  l 
dm=O ri И=O 

М 7= 1,0 

В сечена и ? 
П{!а услобаи 
d m=O ri И=О к=const  

f, d F  - = 1 0  l ' 
• Mz 

Рис.  8 .  2 .  С х е м а  течения в сужающемся н а садке р а в н о :vr е р 
н о г о  и нер авномер ного потоков п р н  наличии к р и з и с а  н а 

выходе 

мерным распределением по сечению чисеJI .М.. происходит запир ание по
rока, од!lако уже при другом критическом условии. Чтобы обнаружить 
критерии запирания неравномерного потока, примем в качестве гипотезы 
надичие у него некоторых экстремальных свойств, аналогичных крити
ческому одномерному потоку. 

Рассмотрим сужающе-расширяющий канал с р авномерным и не
равномерным распределением скоростных полей на входе (.р ис. 8. 2 ) . 
f ipи  течении равномерного потока максимаJ1ьная скорость в горле кана
ла равна мес11ной скорости звука (.М.2 = 1 ,0) . При этом полный импуль·с 
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. потока имеет минимум, а секундный р асход газа становится максималь
ным при заданном полном давлении и температуре до критического се
чения (см. гл . 1 1 ) . Естественно предположить, что при запирании не
р авномерность потока в горле канала  будет обладать аналогичными эк
стремальными свойствами, которые можно записать так: dm= O и 
dИ = О  (при dp =/=:0) . 

Представим истинное р аспределение параметров в начальном сече
нии сужающе-расширяющегося канала  в виде ступенчатой неравномер
ности (см. ри•с. 8. 2 ) . Тогда полный импульс нера.вномерного потока в 
целом будет равен сумме полных импульсов элементарных ступенек по
тока : 

(8 . 25) 
Используя преобразование (3. 2 1 ) ,  перепишем ·соотношение (8. 25) в 

следующем виде: 

И = ki +  1 a кplz (лl) ml +
k2 + 1 акр2 z (Л2) т2 + 2kt 2k2 

+ . . • + kt + 
1 

ак� t Z  (Лl )  ml + . . . + kп + 
1 

акр n Z (Лп) тп . 2kt 2kп 
(8. 26) 

Предположим, что между струйками неравномерного потока отсут
ствует обмен и в каждой струйке сохраняются постоянными Ро и То. 
Дифференцируем •ооотношение (8. 26) 

+kt + 1 m1aк� t  ( 1 --1 ) dЛ1 + • • . +kп + 1 тпакр п { 1 --1 ) dЛп.  (8. 21) 2kt "i 2kп \ л� 
Так как maкpd'J.. = mdИ = -Fdp, то при условии, что статическое 

да1Вление постоянно .по 1сечению, ·соотношение (8. 27) можно запи-сать в 
СJiедующем виде: 

dИ =lkt + 1 ( 1 _ _  
1 ) F + k2 + 1 (1 _ _  

1 ) F + 
2k, л� 1 2k2 л� 2 

kп + 1 ( 1 ) ] + · · · +-- 1 - - F .,  dp. 2kп л2 
n 

(8. 28) 

Учитывая, что dp - произвольпая величина (dp<O) , а при кризисе 
течения dИ =0, получим следующее условие для существования кризи
са течения неравномерного потока : 

(8 . 29) 

Р азбивая поток на бесконечное количесТIВО ·ступенек, в пределе по
.Jiучим 

\ k + 1 ( 1 --1 ) dF=O J 2k Л2 ' 
F 

где F - площадь горла канала. 
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При k = const � �: = F , откуда 
F 1 -

� �: = 1 ,0. ( 8. 3 1 ) 
о 

1 2 1 k - 1 
Воспользовавш ись очевид ной подста новкой - = -- - + --, из вы-

лz k + 1 М2 k + 1 
ражения (8. 3 1 )  получим 

5 dfi -= 1 ,0. 
М2 

F 
(8 . 32 ) 

Для двух спутных потоков, каждый из которых р авномерен в мо
мент наступления кризиса,  будем иметь 

F� + F22 = F или ( 1  ----7) F1 = (---7- 1 ) F2. 
Mt м2 Mt 1 м2 

(8. 33) 

Условие (8. 33) часто используется для р а·счета раецределения чи
сел М в сечении запир ания эжектора ,  работающего на критическом ре
жиме [35]. Следует в связи с этим сделать одно замечание. Если при
нять, что в сечении з апирания сверхзвукового эжектора статические 
�авления в обоих потоках р авны друг другу, а также реализуется усло
вие (8 .33) , то пот�ри полного давления .в сверхзвукQвой ·струе на началь
ном эжекторе могут быть найдены из решения системы уравнений (5.20) , 
(5 .  2 1 ) ' (5. 23) и (8 .  33) . 

Однако известно, что потери полного давления в сверхзвуковой 
недорасширенной струе на участке до максимального диаметра 1 -й , боч
ки определяются интенсивностью скачков у1ыотнения, которые могут 
возникать вследствие искривлений линий тока при р асширении струи. 

Поэrому применение критерия (8 .  33 ) при  условии р1 = р2 для ра·сче
та критического режима  эжектора менее обосновано, чем условие М2 = 

= 1 ,О (P l =1= Р2) , использованное нами в ГJ1 . V. 
Критерий запирания в форме (8 .  32) выведен для ·строго плоского 

течения без учета ;искривлений л·иний тока и •связанной с этим разницей 
статических давлений в отдельных струйках. :Кроме того, при течении 
неравномерного потока происходит обмен между струйками по ходу 
течения, что не учитывалось нг.ми при выводе соотношения (8 .3-2 ) . Одна
ко •оценки [35] показывают , что условие (8.32) отражает 1главные особен
ности критического течения неравномерных потоков и может быть ис
пользовано для их р асчетов. 

Из соСУГн.ошения (8. 32) ·Следует, что в ·случае  за10ирания неравно
мернQго потока в критическом сечении имеются как сверхзвуковые, так 
и дозвуковые ·СКОiрости .  Например, под:ставив .в соотношение (8. 3 1 )  ра·с
пределение скоростей в кругдай трубе в соответствии с законом 

..!:... = _!__ = ( 1 - .:L)l/1 ' 
u0 Л0 \ r 

получим, что при за!Пираюi!И коэффициент скорости на  оси Ло равен 1 , 18. 
При больших неравномерностях в критическом сечении канала возмож
ны области с более высокими сверхзвуковыми скоростями. 

Нетрудно показать (на чем мы останавливаться не будем) , что не
равномерный поток в сечении запирания имеет среднее по площади 
сверхзвуковое значение скорости. 
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С РА В Н Е Н И Е  ХАРАКТЕ Р И СТ И К  РАВ НОМ Е Р Н ЫХ И Н Е РАВНОМ Е Р Н Ы Х  
КР И Т И Ч ЕС К И Х  П ОТОКО В 

Нер авномерный плоский газовый поток можно характеризовать 
функция ми распределения по сечению полного и статического давлений, 
температуры торможения,  физико-химических свойств, зависящих от 
�остава и -'Гемпературы газа .  Зная эти функции распределения, нетруд
но, очевидно, р ас<_:читать в сечении поля чисел М, скоростей, скоростных 
напоров, плотностей тока и т. д. 

Расход потока газа ,  его энтальпия и импульс в каждом поперечном 
сечении могут быть р ассчитаны интегрированием соответствующих урав
нений. З апишем эти уравнения в удобной для последу ющего анализа 
форме. Н ачнем с уравнения р асхода.  

Пр:именительно к 'струйке тока •с массой dm и площадью dF уравне
ние р асхода может быть записано так: 

/ k-( 
V RTcdm = v k (-2 -)k+t p0q ( Л )  dF.  

k + 1  

Интегрируя обе части (8 .  34 ) , получим ' ' k+t \ ,- \ \ 1  ( 2 \ k-=1 � V f<T0dm = j k 
k + 1 ) p0q ('л) dF .  

т F 

J YTo dm 
1 

( 8 .  34) 

(8 .  ЗБ) 

В недем обозчаче 'iие 6 = --- . т 
_ 1 т у Тот 

, где Тот - сред няя по мае-
се температура торможения потока , хара ктеризующая его те �лосодер-
жание / (ртТот = 1/т.f cPT0dm или при cp = const T0т = 1fт 5 тcdm ) . При-\ т т 
няв для упрощения д альнейших  выкладок cp = const; R = con�t, пере 
пишем соотношение (8 .35)  в виде : 

V- k+t_f p0q ('л) dF v-
m - k f_2_ 1k-t F _1_ -

\ k  + 1 6 УТот R · 
Аналогично для потока полного импульса можно записать 

ющее выражение: 

k + 1 k + 1 s vг----:г;-
И = \ -- акр': (Л) dт = -- акр т -- z (Л) dm = 

., ?.k 2k Тот т т 

( 2 ) k.:.l s = - p0q (Л) z (Л) dF .  
, k + 1 

F 

(8 . 36 ) 

следу-

(8. 37) 

где акр т = 1 /  __!!:__ ПТот -- кр итическая скорость зну ка, вычисленная 
� k + 1  

по сред!Нема·с·совой температуре Тот. Соотношения (8 .36) и (8 .37) позво
ляют сравнить р авномерный и неравномерный критические потоки с оди
наковыми начальными условиями. 

Рассмотрим, как влияет неравномерность полного давления и тем
пературы торможения на р азмер критического сечения при заданных 
значениях расхода и энтальпии газового потока. 

Поскольку величины неравномерности полных давлений и темпера
тур торможения независимы между собой, можно анализировать влия-
ние каждого из этих параметров в отдельности. · 
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Пусть поток и меет в сечении запирания постоянное полное и ста-
1 Ическое давления и неравномерное р аспределение температуры тормо-
жения : р0= const; р = const ; Т 0 :f const . 

Если в nотоке постоянпо полное и статическое давления, то постоян
но также число М. Тогда из соотношения (8 .  3·2 ) следует, что запир а 
н ие такого потока происходит при М =  l ;o ·  независимо от распределения 
температур торможения .  

В .соотве11ствии 'с выражением (8 .  36) для этого ·случая •получим 

S p0q (л) dF 

т �;;_F ___ _ Po q (Л = 1 , 0) Fкр (8 . 38) 

Из уравнения (8. 38) непосредственно видно, что на размер кр ити
ческого сечения при постоянных р0 ; Тот и т влияет значение коэффи
uиента 8 .  Запишем выражение для е 

(8. 39) 

Воспользуемся для определения его значения известным из курса 
математики интегр.альным перавенетвам Буняковекого - Шварца [29]: 

(f f (x) g (x) dx У < J  j2 (x) dx I g2 (x) dx. (8. 40) 

Нер авенство (8 .  40) спр аведливо; когда функции f и q лиrнейно не
зависимы. В частном случае, когда а = О ;  q (x) = 1 ,0, имеем 

(J j (x) dx у <  Ь j:J2 (x) dx. 
Приняв j (x)=VT0 и Ь=т , на основании (8 . 4 1 )  получим 

или 

(j VT0dт У < т J Т0dт 
(Т vrodm У 

0 =В2 <  1 ,0.  
т 

т \' VTodm 
о 

( 8 .  4 1 ) 

(8 .  42) 

Следовательно, коэффициент неравномерности температур торможе
ния в потоке е всегда меньше 1 ,0 .  Таким образом,  если в потоке р авно
мерны р0 и р, но нер авномерна темпер атур а торможения Т0, то при 
заданных значениях ·секундного расхода т, суммарного теплосодержа
ния и полного давления размер критического сечения неравномерного 
потока меньше, чем у равномерного. Это р авнозначно тому, что через 
заданную площадь критического сечения канала (например, сопла )  по
ток с неравномерным распределением температур торможения пройдет 
при меньшем значении полного давления, чем равномерный. 

Рассмотрим теперь другой крайний случай : поток имеет р авномер
ное распределение температуры торможения ( T0 = Tom = const) , но не-



равномерное р аспределение полных давлений (p0 =;l=coпst) . Статическое 
давление в поперечном сечении потока примем постоянным. Покажем, 
что в этом случае для прохождения заданного расхода газа требуется 
больший размер критического сечения, чем для р авномерного сечения 
потока с тем же расходом и теплосодержанием. Поскольку по условию 
равномерный и неравномерный потоки имеют равные расходы и тепло
содержания, то можно записать, что 

(Ро)р ( F кр)р= s Poq (Л )  dF , 
( F кр > н 

где И1Ндекс «р» присвоен р авномерному, а :индекс «Н» - нера�вномерно
му потокам. Отсюда 

Если поток имеет неравномерное распределение полных давлений, 
го при наступлении кризиса теченЦ,Я распределение коэффициента ско
рости Л подчиняе'I'ся у1словию (8. 3 1 ) .  Так как при этом в лоперечном 
сечении потока будут участки с Л> 1 ,0 и Л< 1 ,0, при которых функция 
q: (Л) принимает значения меньшие 1 ,0, то 

\ р0q (Л) dF < -1 - 5 p0dF .  (Fкр)н � (Fкр)н ( Fкр >н ( Fкр> н 
Допустим теперь, что 

� � PodF = (Ро)р, 
F 

тогда 

1 ,0. 

Следовательно, если среднее по площади полное давление в нерав
номерном потоке равно полному давлению сравниваемого равномерного 
потока, то (Fкр) н> (Fир) р. Бели же (Fкр) н = (Fкр ) р, то при равных рас
ходах и Теплоеодержаниях среднее по площади полное дав.'lение нерав
номерного потока должно быть выше, чем у равномерного. Заметим,  что 
при сравнении мы взяли за основу среднее по площади полное давле
ние нер авномерного потока, поскольку его легко определить, например, 
в эксперименте независимо от р аспределения температур торможения. 

Вообще же среднее полное давление неравномерного потока не яв
,IJ.яется однозначной величиной, так как связано с правилами осредн:е
ния, на которых мы остановимся несколько ниже. 

Таким  образом, влияние на размер критического сечения неравно
мерности температур торможения и полных давлений оказалось прямо 
противоположным. 

Остановимся теперь на влиянии неравномерности газодинамических 
параметров при кризисе течения на предельные величины теплоподво
да к потоку в цилиндрической камере. Этот вопрос имеет важное зна
чение для прямоточных двигателей максимальной тяги и особенно для 
гиперзвуковых ПВР Д, где максимальный теплоподвод в цилиндриче
ской камере вообще невелик. 
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Выразим поток полного и мпульса в соответствии с соотношением 
(8. 37) и воспользуемся уравнением сохранения его на входе и выходе 
из камеры сгорания (трением потока о стенки пренебрегаем ) 

kx +  \а ) 5 акр х z (Л.x) dm = kг +  1 (ак�.г)m 5 акр . г z (Л.r) dm , 
2kx кр х т (акр x)m 2kг (aкp .r)m 

откуда 
mx тг 

(' (Л ) -. 1 (Т ох) dm 
_ _ _ J z х V (Тот)х v- .. 1 kx k r + 1 ... 1 Rr .. 1 Тог m_::X:....._ ______ _ 

Х • = V kx +  1 -,;;- V Rx V Тох = s 1 То z (Лr) v __ r_ dm 
(Тот) г 

(8. 43) 
Рассмотрим два крайних случая.  
1-й случай. На входе в камеру поток равномерен. На  выходе из 

камеры поток имеет неравномерное распределение полных да влений, но 
равномерное распределение температур торможения ( T0 = T()m) . Стати
ческое давление примем постоянным по сечению. 

В ,соот.ветствии с (8. 43) имеем 

J z (Лх) dm 

Предельный теплоподвод связан с наступлением кризиса течения, 
который при нер авномерном р аспределении по сечению чисел М опре
деляется у.словие·м (8. 32) . Так .как p0 = ,const !И числа М в юнце тепло-

подвода не равны тождественно 1 ,0, то -
1
- \ z (Лr)  dm > 2,0. Cлe-mr � mг 

довательно, неравномерность полных давлений в конце камеры приво
ди к уменьшению предельного теплоподвода. 

2-й случай. На входе в камеру поток р авномерный. На выходе поток 
имеет неравномерное р аспределение Т0 при p0 = const и p = const. Так 
как в этом случае при кризисе Аг всюду по сечению равно 1 ,0, то можно 
записать, что 

г.� у - z (Лх) Xl' 't" = -2- --1 _s_v __ 
T
_
o
_
г 
__ 

-- dm 
тг (Тоm)г mг 

z (Лх) _1_ 
2 6 (8. 3 1 ' ) 

Выше было показано, что коэффициент е всегда меньше 1 ,0. Таким 
образом, неравномерность температур торможения в конце камеры при
водит к возрастанию значения предельного теплоподвода по сравнению 
с равномерным случаем. 

Однако реализовать в тяге этот дополнительный те_плоподвод по 
сравнению с равномерным случаем нельзя .  Физически это связано с тем, 
что неравномерность темпер атур тор можения как бы «обесценивает» 
подведенное тепло или, другими словами, уменьшает полезную полноту 
его использования. Так проявляется неравномерность параметров по
тока после теплоподвода. Если же поток имеет неравномерное р аспре
деление парамеrров на входе в камеру сгорания, то влияние неравно
мерности на предельный теплоподвод может быть учтено при исполь
зовании соотношения (8. 43) . Легко обнаружить, что неравномерность 
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температур тор можения на  входе в камеру (например,  в ПВР Д на твер
дом топливе) приводит к уменьшению предельного теплоподвода. Влия
ние нер авномерности полных давлений проявляется бо.1ее сложно. 

В заключение остановимся на  влиянии нер авномерности на величи
ну критического импульса, ср авнив его с критическим импульсом равно
мерного потока. Полный импульс критического неравномерного потока 
ьыражается соотношением 

Икр= \  k + l а�р ?:  (A) dm . J 2k т 

Разделим Инр неравномерного потока на величину критического им-
k + l  пу.1ьса равномерного потока ---v;- акр т z ( 1 ) и примем для упрощения, 

что потоки имеют одинаковые k и R, не зависящие от р аспределения 
прочих параметров. Тогда отношение импульсов нер авномерного (Инр) н  
и равномерного ( И1;р ) р потоков выр ажается так:  

Нкр= (Икр)и =-1 s 1 / То z (Л ) dm. (Ик;>)р т / Тот 2 
т 

Рассмотрим снова два крайних случая :  
1-й случдй. T0 =const, p=const, р0 =1= const. 

Так как по условию оба потока имеют равные теплосодержания и 
секундные расходы, то Т0 и Тор равны среднемассовой темпер атуре Т от· 
Следовательно, 

и _ _  l ' z (Л) d кр- т .  
т .  2 

т 

, Так как при
· 
кризисе неравномерного потока имеются области, · · 1 i z (Л ) Л� 1 ,0 ,  а значит z (Л)  >2,0, то, следовательно, - -- dm > 2 ,0 .  

т 2 
т 

где 

Ре-

зуJ1ыат получился неожиданным :  нер авномерность р0 дала полезный 
эффект - привела к росту импульса потока.  Однако это достигнуто це
ной роста «среднего» полного давления в потоке (см. выше) . 

2-й случай. p0 = const; р const; Т0 :f: const .  В этом случае м о ж н о  за-

писать, что Йкр =-1- S ,  f То dm . 
т V Тот т 

Так как в обоих потоках одинаковы т. и Тот, а величина 8 <  1 ,0, то, 
следовательно, нер авномерность температур торможения уменьшает 
критический импульс. 

В двигател ях больших скоростей критическое истечение из сопел 
нетипично. Оно может быть, например, при отр аботке двигателя на 
стенде с укороченным,  сужающимся соплоl\I .  Более важно знать, как 
влияет неравномерность газодинамических характеристик потока на и м 
пульс реактивной струи при сверхкритических параметрах истечения. 

Однако прежде чем исследовать этот вопрос, остановимся на не
которых принципах замены нер авномерных потоков эквивалентным рав
номерным. 

О П Р ЕДЕЛ Е Н И Е  ЭФФ ЕКТИ В Н ЫХ ПАРАМЕТР О В  
Н Е РА В НОМЕР Н ЫХ П ОТО КОВ 

Р асчет интегральных характеристик неравномерного газового пото
ка (р асхода, потока импульса и энергии)  в каналах внутреннего трак-
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та  двигателей можно проводить с испо.1ьзованием соотношений типа 
(8 .35) , (8.36) и (8 .37) , если известно распределение Ро, р, Т0 по сеченшю . 
Однако решение многих внутридвигательных задач, а также задач, свя
за нных с р асчетом импульса реактивной струи,  тяги двигателя и т. д. ,  
существенно упростится , если удастся за менить действительный нерав
номерный поток некоторым эквивалентным одномерным с определен
ными параметр ами �заторможенного состояния. Необходимо при этом 
всегда иметь в виду, что при середнении параметров потока какие-ни
будь его характерные свойства обязательно утратятся. Поэтому понятие 
о характеристиках заторможенного состояния неравномерного потока в 
значительной степени условно, так как существенную роль в определе
нии их игр ает дальнейшее использование газового потока в конкретном 
техническом устройстве. I3 отличие от равномерного потока каждому 
несдномерному потоку соответствует множество заторможенных состоя
ний.  На эту особенность осреднения нер авномерных газовых потоков 
обратили внимание Л. И. Седов и Г. Г. Черный [25]. 

Установим правила осреднения неравномерных потоков для двух 
важных, применительно к воздушно -реактивны м двигателям , случаев : 

1 .  Нер авномерный поток используется при совершении полезной 
работы, например, на турбине или , наоборот, над ним производится ра 
бота сжатия ( в  компрессоре) . 

2. Неравномерный поток используется в сопле для создания реак
тивного импульса .  

Не нарушая принципиальных особенностей осреднения нер авномер
ных газовых потоков в каждом из р ассматриваемых в дальнейшем слу

чаев,  примем постоянными по сечению величины теплоемкостей, газовых 
постоянных (и, следовательно, показателей адиабаты k) .  Угол скоса 
вектора скорости потока по отношению к оси канал а примем равным 
нулю. 

Особенность работы указанных выше устройств требует в первую 
очередь при середнении сохранить неизменными массовый расход и теп
лосодержание газа, т. е. необходимо при середнении газодинамических 
параметров удовлетворить в первую очередь следующим уравнениям :  

m � S  Ро q (Л) dF = �:Ocp q (Ac�) F ;  
F ут0 r Тоср 

io � \ Ро VToq (Л) dF = Pocp VTo,pq (Л,�) P ,  
F 

(8. 44) 

(8 .  45) 

где индексом «Ср» обозначены параметры осредненного или эквивалент, 
наго одномерного потока. В двух уравнениях (8. 44) и (8. 45) три не
известные величины: р0,�: Тоср; "-ер· 

Третье ур авнение должно установить соответствие требуемой ха
рактеристики неравномерного и эквивалентного равномерного потоков . 

В р аботе [25] подробно рассматривается способ осреднения нерав
номерных потоков, при котором отсутствуют дополните.,1ьные потери по
лезной энергии, связанные с самим пр авилом осреднения. Он осуще
ствляется, когда наряду с сохранением интегральных величин массового 
р асхода т, теплосодерж ания i0 остается неизменной энтропия потоков. 
Так как энтропия «заторможенной» струйки тока можно выразить фор 

мулой 

k 
Tk-1 

S0= R ln -0 - , 
Ро 
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то условие равенства интегрального значения энтропии неравномерно
го потока и эквивалентного р авномерного потока можно записать сле
дующим образом:  

(Т  )"fk-1 1 s т"lk-1 
ln о ср = - ln -0-- dm . 

Роср т Ро т 

( 8 .  46)  

Уравнение (8. 46) не добавляет новых неизвестных и поэтому по
зволяет в принципе совместно с уравнениями (8.44) и (8.45) определить 
неизвестные величины Роср, Тоср и Л.ср· Однако при сохранении в исход
ном и осредненном потоках суммарной энтропии происходит частичное 
преобразование тепловой энергии в потенциальную энергию давления. 
ПQэтому использование условия (8.  46 ) для определения эффективных 
параметров таких двигательных устройств, как компрессор, турбина, 
диффузор, сопло и т. д., требует более детального р ассмотрения. Оста
новимся на этом подробнее. Разрешим уравнение (8. 46) относительно 
величины Роср 

ln pocp = k 
k 1 [ ln � J T0dm - � J ln T0dm ] + � S In p0dm . (8. 47) 

т т т 

Здесь использовано определение среднемассовой температуры тор 

можения Тоср = 5 Todm. Уравнение (8.47 )  показывает «вклад» в среднее 
т 

полное давление осреднения температуры торможения и неравномерно
го полного давления при сохра нении неизменной интегральной величины 
энтропии. 

Остановимся вначале на случае равномерного распределения темпе
ратуры торможения . в потоке. При T0 = const выражение в квадратной 
скобке будет р авно нулю и «среднее» полное давление определяется 
формулой 

ln Роср = � J ln p0dm . (8 .  48) 
т 

В формуле (8. 48) веЛичины Ро могут быть отнесены к одному и то
му же характерному д-авлению, например к давлению среды, куда про
исходит расширение газа Рн· Умножим обе части уравнения (8. 48) на 
произведение газовой постоянной и температуры торможения потока 
газа R.To (по условию постоянную величину) : 

RT 0 ln Роср =-1- RT 0 J Ро dm . Рн т 
т Рн (8 . 49) 

Соотношение (8. 49) показывает, что при (RT0) = const осреднен
ный с сохранением s = const поток имеет одинаковую с исходным изо
термическую (а не адиабатическую, как в реальных машинах) р аботу 
расширения. 

Р ассмотрим теперь осреднение при s = const при наличии темпера
турной неравномерности . Вернемся к соотношению (8. 47) . Из него сле
дует, что осредненное с сохранением суммарной энтропии полное дав
ление неравномерного потока зависит от р аспределения температуры 
торможения в потоке. Вклад температурной неравномерности в осред
ненное полное давление отражает КJвадратная скобка выражения (8.47) . 
Нетрудно обнаружить, что этот вклад всегда положителен, т. е. Роср 
увеличивается. Действительно, 1 -й член выражения в квадратной скоб-
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ке представляет собой среднее арифметическое значение температуры 
торможения Т0: 

2-й член ( вычитаемое) можно преобразовать следующим образом: 

� 5 1n T0dm=M ln T0 = ln 0(T0) ,  
т 

где через М и G обозначены соответственно среднее арифметическое и 
среднее геометрическое значения Т0 и In Та. По теореме о среднем ариф
метическом и среднем геометрическом [29] при 1'0 :f.=const имеем 

следовательно , 

например, д.!IЯ одноступенчатой неравномерности, если m1 = � . а To t =I= To2, имеем 

l · k [t Tot + То2 l VT- ] L ln Ро1 + ln РО2 П Роср=-- n - n о1То2 Т 2 k - I 2 

Так как Tot + То2 > V T  Т . 2 01 02 •  

Т О  ln Tot + То2 > ln vтт-
2 01 02 '  

Таким образом , температурная неравномерность всегда дает поло
жительный вклад в величину Роср, рассчитанную в предположении по
стоянства энтропии в процессе осреднения. В еличина Роср. рассчитанная 
no соотношению (8. 47) , может оказаться как угодно .большой. 

Процесс течения газа в таких технических устройствах, как сопло, 
турбина, компрессор, диффузор, происходит адиабатически и изоэнтро
пически (с точностью до механических и теп"1овых потерь) только в каж
дой отдельной струйке тока неравномерного потока . 

Для того чтобы эквивалентный равномерный и исходный неравно
мерный потоки имели одинаковую адиабатиче<;кую р аботу при расши
рении до заданного давления Рн. необходимо помимо уравнений (8 .  44) 
и (8.  45) удовлетворить следующему очевидному соотношению: 

или 

[ k-1 ] 
Laд.cp =S laдdm = S _k - RT0 1 - ( Рн )-��- dm k - I Ро , т т 

ur2 л2 S� Rт � dm =f ur2 dm = m _5:J.._ = � Rт · __з>_ т . (8 . 50) k + 1 ° 2 2 2 k + 1 Оср 2 
т .. 

При T0 = coпst это равносильно осреднению по массе квадр атов ко
эффициентов скорости 

Л�р= � 5 Л2dm. (8. 5 1 )  
т 
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Величина Роср (для случая T0 = coпst) может быть найдена из сле
дующего уравнения, которое является следствием (8. 5 1 ) ,  при р = const : 

P(k-1) /k О ер 

1 r> dm --;; J p�k-1) /k • 

т 

( 8. 52) 

Из соотношения (8. 52) видно, что полное давление эквивалентного 
равномерного потока, имеющего такую же адиабатическую р аботу р ас
ширения, как исходный нсравномерный, не з ависит от уровня статическо
го давления, до которого происходит р асширение газа. Если ,  например , 
в рассматриваемом сечении неравномерного потока статическое давле
ние постоянно, то величину Роер можно р ассчитывать по уравнению Бер 
нулли, предварительно найдя по формуле (8 .5 1 )  1величину Лер· В том слу
чае, когда расширение нер авномерного потока происходит таким обра 
зом ,  что конечное статическое давление в каждой струйке тока будет 
различным,  можно по формулам (8. 50) или (8. 5 1 )  найти Лер· При этом 
величины Роер и Рн будут связаны уравнением Бернулли, и для нахожде
ния Роер надо знать величину статического дав.1ения, до которого р ас
ширяется эквивалентный р авномерный поток. Очевидно, что если тре
буется определить только работу расширения нер авномерного потока, 
то оно находится непосредственно из соотношения для Lад. ер· 

Рассматриваемое правило осреднения неравномерных потоков, 
имеющих одинаковую работу р асширения, хорошо иллюстрирует выска
з анное выше положение о том,  что при осреднении теряются какие-либо 
характеристики потока. Действительно, если воспользоваться уравнени
ем расхода (8 .  44 )  и подставить в него найденную величину Роер. то  мож
но найти коэффициент скорости Лер эквивалентного равномерного пото
ка, имеющего одинаковую с неравномерным потоком площадь попереч
ного сечения. 

Найденный коэффициент скорости /..,ер, однако, не будет равняться 
ведичине Лер, полученной из соотношения (8 . 5 1 ) ,  при усдовии, что оба 
потока (р авномерный и нер авномерный) имеют одинаковое статическое 
давление. В этом состоит известная усдовность проuесса осреднения .  

Рассмотрим теперь вторую из постав.пенных выше задач :  найти за
торможенные параметры эквивалентного р авномерного потока, имеюще
го такой· же реактивный импульс, как и исходный неравномерный поток 
при истечении из сопла .  Представим сопло, на входе в которое поток 
нмеет нер авномерное распределение пар аметров. Отв.1екаясь от вопро
сов, связанных с нахождением пдощади критического сечения сопла 
(см .  выше) и профидирования его контура , которые зависят от самого 
характера неравномерности, будем искать эквиваJ1ентный р авномерный 
поток, имеющий оди наковые с неравномерным количество движения 
при расширении до заданного давления окружающей среды (расчетный 
с.лучай истечения ) .  При этом, конечно, будем предпол агать, что можно 
uсуществить конструкцию сопла,  обеспечи вающую полное расширение 
к а ждой струйки неравномерного потока до заданного давления. Следуя 
общему правилу осреднения, в данном случае переход от параметров 
неравномерного потока к параметрам эквивалентного равномерного по
тока будет управляться соотношениями (8. 44) , (8 .  45) и уравнением 

или при (k, R) = const 
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Wcp = -1 \ wdm (8 . 53) 
т J 

т 

Лср = -1 S л  1 /  То dm . 
т � Тоср т 

( 8 .  54) 



Выразив коэффициент скорости Л через отношение полного и стати
ческого давлений, получим связь среднего полного давления с функци
ей распределения полного давления неравномерного потока : 

откуда 

(_L_ �-k-;/ = 1 - !-1 S V 1 - ( L)k_-,/- -. f То dm )2 . 
Роср J т \ Ро V Т О ер т 

(8. 55)  

Соотношение (8. 55) показывает, что в отличие от осреднения с со
хранением Laд = const в данном случае эффективное или среднее полное 
давление потока зависит от статического давления, до которого проис
ходит расширение газ а . Это необходимо учитывать при р асчете полного 
давления эквивалентного р авномерного потока, имеющего тот же реак
тивный импульс, что и исходный неравномерный . В частности, если в со
отношении (8. 55) подставить вместо р истинное статическое давление 
нер авномерного потока (р мы предполагаем постоянным по сечению) , 
то полученное среднее полное давление нельзя использовать для р асче
та реактивного импульса струи , р асширяющейся до давления окружаю
щей среды, не равного р. Если же использовать соотношение (8.  54) , то 
необходимо при расчете скорости истечения принимать не истинное рас
пределение Л в потоке, а р ассчитанные по уравнению Бернулли величи
ны Л при р асширении струй тока до заданного давления окружающей 
среды. 

Выше мы отмечали, что при неравномерности температур торможе
ния имеется возможность подвести больше тепла к потоку в цилиндри
ческой трубе при кризисе на выходе. Однако получить тягу больше, чем 
при равномерном потоке, не удается. Используя соотношения (8. 43') и 
(8 .  54 ) , это ветрудно проверить. ДейсТiвительно, из соотношения (8. 43') 
следует, что увеличение относительного подогрева обр атно пропорцио
пально коэффициенту неравномерности е :  

б = � ,) . / То dm . 
т V Тот 

С другой стороны, эффективное значение коэффициента скорости 
истечения, как следует из соотношения (8. 54) , прямо пропорциональ
но о.  

Таким образом, эффективная скорость истечения реактивной струи 
из сопла ,  р асположенного непосредственно за ка мерой сгор ания, про-
порционаJlьная произведению Лнер V Тот. останется неизменной. 

Представляет интерес сравнить площади выходного сечения сопел 
р авномерного и неравномерного потоков, имеющих одина ковое количе
ство движения истекающей струи. Из соотношения (8. 54) следует, что 1 s То d так как - -т 

т всегда меньше 1 ,0 ,  то при наличии только тем-т Оср т 
пературной неравномерности коэффициент скорости эквивалентного р ав
номерного потока Лер меньше, чем l.нер нер авномерного потока (физи
чески это объясняется тем, что при температурной нер а вномерности 
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Роср<ро нер) . Воспользовавшись равенством расходов и теплосодержа
ний газов в обоих потоках, можно записать 

Ву ( Л ер) F е р = У ( i'нер ) F иер • 
1 

Где y (Л)= (k ; l  ) k-1 k� 1 1 - -- Л2 k + 1 
откуда при Аср <Л.нер следует, что Fcp>Fнep, т. е. при расширении до оди
накового давления эквивалентный равномерный поток будет иметь боль
шую площадь выходного сечения сопла ,  чем исходный поток с нер авно
мерным р аспределением температуры торможения. При наличии толь
ко неравномерности полных давлений, наоборот, площадь выходного се
чения сопла эквивалентного равномерного потока будет меньше (на  
доказательстве мы останавливаться не  будем) .  В том случае, когда за
дана не величина статического давления на срезе сопла,  а его площадь, 
то нахождение параметров эквивалентного р авномерного потока произ
водится путем совместного решения уравнений (8. 44) и (8. 45) и урав
нения (8.  56) , отражающего условие равенства полных импульсов исте
кающих струй : 

z (Лср)=-1 S z (Л) -. f То dm. 
т V Тоср т 

Порядок решения этой задачи следующий : 

(8. 56) 

1 .  З адается ряд значений р на срезе сопла и, используя уравнение 
k 

Еернулли ...J!..__= ( l - k - 1  Л2 ) k-t , уравнение расхода (8. 44) , теп-
Ро k + 1 

ласодержания (8.45) , находится распределение Л. в неравномерном пото
ке на срезе сопла, удовлетворяющее этим трем уравнениям.  

2. Из соотношения (8 .  56)  находится Лер эквивалентного равномер
ного потока. 

3. Из уравнения (8. 44) определяется Роср· 
Приведеиные выше формулы для расчета эффективных параметров 

неравномерных потоков основаны на пересчете средних параметров не
р авномерного потока, совершающего адиабатическую работу расшире
ния или создающего реактивный импульс при истечении из сопла. На 
первый взгляд может показаться, что р аз уже найдены интересующие 
нас характеристики потока ( адиабатическая р абота и"'! и импульс) , то 
нахождение параметров эквивалентного р авномерного потока не имеет 
практического смысла .  Однако это не так. Формулы (8. 50) - (8. 56) по
зволяют определить эквивалентный равномерный поток, соответствую
щий множеству неравномерных потоков, имеющих одинаковые инте
гральные характеристики неравномерности, выр ажаемыми коэффици
ентами неравномерности температур (О) и коэффициентами, 
учитывающими неравномерности полных давлений.  В практических рас
четах удобнее рассчитать вначале коэффициента температурной и ско
ростной неравномерности потока на входе в техническое устройство 
(колесо турбины, сопло и т. д. ) ,  а затем уже р ассчитать процесс расши
рения полученного эквивалентного р авномерного потока, чем рассчиты
вать расширение исходного неравномерного потока с самого начала.  

Приведем теперь несколько примеров, иллюстрирующих влияние 
неравномерности потока на  его эффективные параметры.  

Р ассмотрим простейший случай р авномассовой одноступенчатой не
равномерности. Обозначим через ji01 отношение полных давлений в по-
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токах (po J = Ро1/Ро2) , а через То1 - отношение температур торможения 
- т Т01 =_Ql_ · Рассчитаем и сра1вним, используя соотношения (8.  47) , (8. 50) , 

То2 
(8. 55) , величины эффективных средних полных давлений неравномерно-

го потока. Приведем также величины Роср, полученные при сохранении 

потока полного импульса .  Этот весьма распространенный метод осред

нения эквивалентен выравниванию неравномерного потока в цилиндри

ческом канале без трения и теплообмена на  стенке (см. уравнения эжек

uии гл . V) .  Будем обозначать соответственно величины средних 

- (- Роср )  Роср Роср = -- : Ро2 
Pos - при осреднении с постоянной энтропией , 
Por - при осред нении с сохранением адиабатической работы расширения; 
Pow - при сохранении эффективной (соотношение 8. 53) скорости исте-

чения (или реактивного импульса при расчетном истечении ) ; 
рои - при сохранении потока поJIНого 

1 1 

i 1 j г 0 1  1--- _ _l_j - =07 70 1 !  � ' 
1 1 1 0 1  
1 1 

� 

1 

1 =l 1 
/ /  

0.2 . ?  о 

/ 10 
1 / 

т 
1 / 10 / 

/ v / 
v / / v s 

а 

/ 

/ .  v --- z.o 

</ v f..-"::: - f- - } r. o 
-

� � � 0,5  
0, 1 

5,0 10 Р01 
Р az 

Рис. 8.3. Средние величины полного да в 

ления нер авномерных потоков при ус
Jlовиях осреднения : 

-- L8д = c o n s t ,  
- - - - s = c o nst  

нах темпер атурной нер авномерности 

импульса осредненного равномер
ного и неравномерного потоков. 

Все величины средних ро от
несем к миним альному полному 
давлению в нер авномерном по
токе. На рис. 8. 3 дано сравнение 
Pos и PoL при р азличных величи-

Ра ср  
"J,O 

z,o 

1, 0 
о 

�01 Fa cp  

s 
т · r  ! 

.!"' 1 1 Т0,= 7. 0 v: • /! 1 � � i r , f--- 1 -+--
; v 1 2�=-

�-17 � И<J� V !/ ::;�  -4 

. ;�;;v 5 -f--
1 � � 

$1 
J 

/ 1 
2 3 4 5 6 

Рис. 8. 4. Сра внение эффективных 
значений полного давления нер авно
мерных потоков ( СJ<Щ.юстная н ер авиа-

мерность) : 

J:P0s; 2 - 'P0w; РнiРо • - 0,01 ; 11 - Рои; 

л .  � 2 , 09 (2 = о,о1) ; 4 - lioи; л. � 
Р о о  

и нер авномерности полных давле- ( ) _Рн __ 
ний. Видно, что осреднение с сохр а- = 1 • 0  , :о� "' 0 • 528 ; 5 - Pow ;  Р о  

иеннем постоянной энтропии приво
дит к более высокому fiocp, чем при 

= 0 , 528 

осреднении с сохранением в потоках адиабатической работы расшире
ния. З аметим,  что при

_
увеличении темпер атурной нер авномерности сред

нее полное давление Pos н ачинает превышать м аксим альное полное дав
ление в исходном потоке ро1 • Поэтому р асчет, например, величины ра
боты н а  в алу тур бины или компрессор а с использов анием Pos может 
дать большую погрешность. 
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На рис. 8. 4 приведены величины эффективных значений Jiocp для 
изотер мического неравномерного потока (То = 1 ,0 ) , осредненного по 
цву м законам  W = coпst и И = const. Сравнение этих законов осредне
ния весьма важно, поскольку одномерная методика расчета процессов 
R двигателе использует условие И= const. В месте с тем в реальных слу
чаях перед истечением газа из сопл а на выходе из камеры сгорания 
может существовать з

,
начительная неравномер ность параметров (напри

мер, перед соплом в I ПВР Д) .  Расчет Jiow проведен для различных сте-

ер 1 7 

� ;; 5 
6 

2 

v 

/?;>Ь,., 
/ 

1, v 
/ 

IJ 

1/ 

1/ 

пеней р асширения потока. Через 
Jiн обозначено отношение стати
ческого давления среды, куда 
происходит истечение к мини
мальному полному давлению в 
нер авномерном потоке. Р асчет 
величин Рои проведен также для 
двух уровней статического давле
ния нер авномерного потока, так 
как осреднение с сохр анением 
неизменного полного импульса 
зависит от исходного импульса 
( см. гл . V) . Уровень полных им-
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v 
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вать величинами коэффициента 
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Рис. 8. 5. Сравнение эффективных з н а '{еннii п олно1 о давJiения неравномерных 

потоков ( температурная нер авномер -

ность) : 

4 -"Р0и; рн!ро , = О , l ;  ()., = 1 , 7 ) ;  Б - Рои ;  

Pнlpo,�O,OI ; ( 1,, = 2,03) ; 6 - Pow ; Рнlро,=О,О! 

скорости Л2 части потока с мень-
шим по.rшым давлением . При за
данном Ро связь Л2 и Л 1  уставав
лив ается простым соотношением 

л (Л1) = :rt �2) • Отметим два ос-Ро 
новных момента, следующих из 
анализа рис. 8 .  4.  Во-первых, 
с уведичением степени р асшире
ния потока  в сопле ведичин а  Jiow 
возр астает, во-вторых, соотноше
ние ведичин Jio>v и Jioн зависит от 
уровней исходного и конечного 
статического давдения в потоке. 

При бодьших степенях р ас
ширения газового потока Jio>v > 
>Jioи и ,  сдедовательно, действи
тедьный нер авномерный поток 
будет иметь бодьший реактивный 
импудьс, чем осредненный с со

хр анением потока поднога импудьса. Т аким обр азом , одномерная мето
дика расчета, исподьзующая усдовие И = const , может дать заниженные 
величины реактивного импульса и , сдедов ательно, тяги двигатедя при 
истечении из сопд а изотермического нер авномерного потока. 

Н а рис.  8 . 5 приводится сравнение величин f5ocp при ,сущес11вовании 
тодько температурной неравномерности (jio = 1 ,0 ) . Обратим внимание 
н а  сделvюшие основные моменты. С ростом темпер атурной нер авномер
ности f5os резко возр астает, f5oL не зависит от То, роч- и Рои уменьшают
ся. Ср авним ведичины роп- и Рои . Как видно для реальных случаев те
чения газ а в двигателях (умеренные ведичины Л2 и большие степени 
расширения в сопле, например в ГПВР Д) pow < р и . Таким образом, су
ществование температурной неравномерности в потоке приводит при 
псподьзовании одномерной методики р асчета к з авышению эффектив
ного полного дав.пения, реактивного импульса сопл а и, следовательно, 
гяги двигателя. 
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Так, например, если поток перед истечением из сопл а имеет коэф
фициент скорости Л= 1 ,7, а температурная нер авномерность соответст
вует Т01/Т02 = 5,0, то среднее полное давление fto и= 0,72 (кривая 4, см. 
рис. 8. 5 ,  А = О, 1) . В то же время при условии расширения этого по-

Ро 
тока в сопле до .Рн = О,О l имеем .Po w = 0,35 (кривая б, см. рис. 8. 5) . Та-
к и м  образом, в данном примере завышение эффективного значения Ро 
при использовании одномерной методики для определения тяги сопл а 
составляет 50 % .  Скорость истечения из сопла при этом будет завышена 
примерно на  4,5 % .  Так как тяга ВРД составл яет только часть выход
ного импульса ,  то она может быть завышена более чем на 1 0 % .  

Из сравнения графиков рис. 8. 4 и 8. 5 видно , что неравномерность 
температур торможения влияет значительно больше на соотношение 
эффективных полных давлений Pow и Рои •  чем неравномерность ,полных 
давлений. Если известно, как отражается существующая в элементах 
двигателя неравномерность на эффективном Ро, то она может быть уч
тена с помощью введения дополнительного коэффициента О'нер· В одно
мерной методике расчета хар актеристик двигателей Ро ер = Ро равнО'нер· 

В заключение следует отметить, что при существующих в СПВР Д 
величинах неравномерности потоков перед истечением из сопла влияние 
неравномерности на реактивный импульс и тя гу двигателей незначи
тельно. В ГПВР Д и РПД, где неравномерность газодинамических пара
метров в конце камеры сгорания может быть большой, влияние ее вы
ше .  Однако оценки показывают, что при удачно организованных процес
сах сгорания и смеше�шя погрешности в определении тяги с помощью 
()Дномерной методики расчета характеристик ГПВР Д не превышают 
7-- 1 0 % ,  а РПД - 5- 7 % .  
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Приложенин 

П ри.ложение 1 
ТАБЛ ИЦА ГАЗОДИНАМ ИЧЕС КИХ ФУНКЦИЙ (k= 1 ,4) 

't' 1 1( · 1  Е 1 q 1 у 1 f 1 r 1 м 

1 , 000 1 , 0000 1 , 0000 0 , 000 0 , 000 1 , 000 1 , 000 0 , 000 

0 , 9996 0 , 9986 0 , 9990 0 , 0788 0 , 0789 1 , 001 5  0 , 9971 0 , 0457 

0 , 9983 0 , 9942 0 , 9959 о ,  1571 0 , 1580 1 , 0058 0 , 9885 0 , 09 14 

0 , 9963 0 , 9870 0 , 9907 0 , 2344 0 , 2375 1 , 0 129 0 , 9744 О ,  1372 

0 , 9933 0 , 9768 0 , 9834 0 , 3102 0 , 3176 1 , 0227 0 , 955 1 О ,  1 830 

0 , 9904 0 , 9668 0 , 9762 0 , 3696 0 , 3823 1 , 0315 0 , 9373 0 , 2202 

0 , 9896 0 , 9640 0 , 9742 0 , 3842 0 , 3985 1 , 0350 0 , 9314 0 , 2290 

0 , 9850 0 , 9485 0 , 9630 0 , 4557 0 , 4804 1 , 0496 0 , 9037 0 , 2760 

0 , 9796 0 , 9303 0 , 9497 0 , 5243 0 , 5636 1 , 066 1 0 , 8727 0 , 3228 

0 , 9733 0 , 9097 0 , 9346 0 , 5897 0 , 6482 1 , 0842 0 , 8391 0 , 3701 

0 , 9663 0 , 8868 0 , 9 1 78 0 , 6515  0 , 7346 1 ' 1 036 0 , 8035 0 , 4179 

0 , 9583 0 , 86 1 6  0 , 8991 0 , 7091 0 , 8230 1 , 1239 0 , 7666 0 , 4663 

0 , 9496 0 , 8344 0 , 8787 0 , 7623 0 , 9133  1 , 1 445 0 , 7290 0 , 5152 

0 , 9400 0 , 8053 0 , 8567 0 , 8 1 69 1 , 0069 1 , 155 1  0 , 6912  0 , 5549 

0 , 9296 0 , 7745 0 , 8332 0 , 8543 1 '  1 030 1 '  1 852 0 , 6535 0 , 6154 

0 , 9 1 83 0 , 7422 0 , 8082 0 , 8924 1 , 2024 1 , 2042 0 ;6 1 63 0 , 6668 

0 , 9063 0 , 7086 0 , 78 1 9  0 ,9250 1 , 3054 1 , 2216 0 , 5800 о ,  7 192 

0 , 8933 0 , 6738 0 , 7543 0 , 95 1 8  1 , 41 26 1 , 2370 0 , 5447 0 , 7727 

0 , 8796 0 , 6382 0 , 7256 0 , 9729 1 , 5243 1 , 2498 0 , 5 107 0 , 8274 

0 , 8650 0 , 60 19 0 , 6959 0 , 9879 1 , 6412  1 , 2595 0 , 4779 0 ,8833 

0 , 8496 0 , 5653 0 , 6653 0 , 9970 1 , 7638 1 , 2658 0 , 4466 0 ,9409 

0 , 8333 0 , 5283 0 , 6340 1 , 0000 1 , 8929 1 , 2679 0 , 4167 1 , 0000 

0 , 8 163 0 , 49 1 3  0 , 6019  0 , 9969 2 , 0291 1 , 2655 0 , 3882 1 , 0609 

0 , 7983 0 , 4546 0 , 5594 0 , 9880 2 , 1734 1 , 2584 0 , 36 1 3  1 ' 1 239 

0 , 7796 0 , 41 84 0 , 5366 0 , 9735 2 , 3269 1 , 2463 0 , 3357 1 '  1890 

0 , 7600 0 , 3827 0 , 5035 0 , 9531 2 , 4906 1 , 2286 0 , 3 1 15 1 , 2566 

0 , 7396 0 , 3479 0 , 4704 0 , 9275 2 , 6660 1 , 2054 0 , 2886 1 , 3268 

0 , 7 1 83 0 , 3142 0 , 4374 0 , 8969 2 , 8547 1 , 1765 0 , 2670 1 , 4002 

0 , 6962 0 , 28 1 6  0 , 4045 0 , 86 14  3 , 0586 1 , 1417 0 , 2467 1 , 4769 

0 , 6733 0 , 2505 0 , 3720 0 , 82 1 6  3 , 2798 1 , 1012 0 , 2275 1 , 5575 

0 , 6496 0 , 2209 0 , 340 1  0 , 7778 3 , 521 1 1 , 0551 0 , 2094 1 , 6423 
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Продолжепие 

1 а l ;т. 1 е 1 q 1 у l f 1 r 1 м 

0 , 6250 О ,  1 930 0 , 3088 0 , 7307 3 , 7858 1 ,0037 о ,  1923 1 ' 7321 

0 , 5996 о ,  1 669 0 , 2784 0 , 6807 4 , 0778 0 , 9472 о ,  1762 1 , 8273 

0 , 5733 О ,  1427 0 , 2489 0 , 6282 4 , 4020 0 , 8861 о, 1 6 1 1  1 ' 9290 

0 , 5463 о ,  1205 0 , 2205 0 , 5740 4 , 7647 0 , 8210 о, 1467 2 , 0380 

0 , 5 183 о ,  1003 о, 1934 0 , 51 87 5 , 1735 0 , 7524 о ,  1 333 2 , 1555 

0 , 4896 0 , 0821 О ,  1 677 0 , 4630 5 , 6383 0 , 681 3 о ,  1 205 2 , 2831 

0 , 4600 0 , 0660 о ,  1435 0 , 4075 6 , 1723 0 , 6085 о ,  1085 2 , 4227 

0 , 4296 0 , 0520 о ,  1210 0 , 3530 6 , 7934 0 , 5349 0 , 0971 2 , 5766 

0 , 3983 0 , 0399 о , 1002 0 , 3002 7 , 5243 0 , 4617  0 , 0864 2 , 7481 

0 , 3662 0 , 0297 0 , 08 12  0 , 2497 8 , 3985 0 , 3899 0 , 0763 2 , 9414  

0 , 3333 0 , 0214  0 , 0642 0 , 2024 9 ,4641 0 , 3203 0 , 0668 3 , 1 622 

0 , 2996 0 , 0147 0 , 049 1 о ,  1588 1 0 , 794 0 , 2555 0 , 0576 3 , 4190 

0 , 2650 0 , 0096 0 , 0361 0 , 1 198 12 ,500 0 , 1956 0 , 0490 3 , 7240 

0 , 2296 0 , 0058 0 , 0253 0 , 0857 1 4 , 772 о ,  1420 0 , 0408 4 , 0961 

о ,  1933 0 , 0032 0 , 0 164 0 , 0570 1 7 , 949 0 , 0960 0 , 0331 4 , 5674 

о ,  1563 0 , 0015 0 , 0097 0 , 0343 22 , 712 0 , 0585 0 , 0258 5 , 1958 о ,  1 183 0 , 0006 0 , 0048 0 , 0 175 30 , 658 0 , 0302 0 , 0189 6 , 1033 

0 , 0796 0 , 0001 0 , 0017 0 , 0063 46 , 593 0 , 0 1 1 1  0 , 0122 7 , 6053 

0 , 0400 о, 1 3 · 10-4 0 , 0003 0 , 00 1 2  94 , 703 0 , 0022 0 , 0059 1 0 , 957 

о о о о о о 

П риложение 11 

С РЕДНИЕ (Срт) И ИС ТИН НЫЕ (ер) ТЕПЛ ОЕМКОСТИ [ ккал ] ·  
кг - град 

p = t am.м 

Воздух Н20 (пар) со2 02 

1 1 1 1 Срт Ср Срт Ср Срт 
1 Ср Срт Ср 

0 , 2387 0 , 2404 - 0 , 4423 - о ,  1757 - 0 ,2175 

0 , 2389 0 , 2403 0 , 4389 0 , 4444 0 , 1677 о ,  1945 0 ,2 173 0 ,2185 

0 , 2390 0 , 2405 0 , 4394 0 , 4455 0 , 1705 0 , 2020 0 ,2174 0 ,2195 

0 , 2392 0 , 2412 0 , 4405 0 , 4493 0 , 1757 0 , 2 139 0 ,2179 0 ,2218 

0 , 2394 0 , 2424 0 , 4419 0 , 4544 0 , 18 1 0  0 ,2244 0 ,2185 0 , 2248 

0 , 2398 0 , 2445 0 , 4436 0 , 4604 0 , 1863 0 , 2339 0 , 2194 0 , 2284 

0 , 2403 0 , 2469 0 , 4456 0 , 4671 0 , 1914  0 ,2423 0 ,2205 0 ,2322 

0 , 2409 0 , 2492 0 , 4479 0 , 4742 0 , 1962 0 , 2500 0 ,221 7  0 ,2360 

0 ,241 6  0 , 25 1 7  0 , 4504 0 , 48 1 6  0 , 2009 0 , 2570 0 ,2230 0 ,2397 

0 , 2425 0 , 2540 0 , 4532 0 , 4892 0 ,2054 0 ,2633 0 ,2244 0 ,2431 

0 , 2434 0 , 2569 0 , 4561  0 , 4970 0 ,2098 0 ,2692 0 , 2259 0 , 2463 

0 , 2444 0 , 2598 0 , 4591 0 , 5050 0 , 2139 0 , 2742 0 ,2273 0 ,2493 
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Продолжение 

Воздух Н20 (пар) со2 02 
Cpm 1 Ср Cpm 1 Ср Cpm 1 cl! Срт 1 Ср 

0 , 2454 0 , 2626 0 ,4622 0 , 5 1 32 0 , 2177 0 , 2793 0 , 2287 0 , 2520 

0 , 2465 0 , 2654 0 ,4655 0 ,5215 0 , 22 14  0 , 2837 0 , 2302 0 , 2544 

0 , 2476 0 , 2680 0 ,4689 0 ,5298 0 ,2249 0 ,2878 0 , 231 6  0 ,2566 

0 , 2486 0 , 2706 0 ,4724 0 ,5383 0 , 2283 0 , 2915  0 , 2330 0 , 2589 

0 ,2498 0 ,2730 0 , 4759 0 ,5468 0 , 231 6  0 , 2949 0 , 2343 0 , 2605 

0 , 2509 0 ,2753 о , 47,95 - 0 , 2346 0 , 2980 0 , 2356 0 , 2622 

0 , 2521 0 ,2776 0 ,4833 0 ,5634 0 , 2374 0 , 3009 0 , 2368 0 ,2637 

0 , 2532 0 ,2798 0 , 4870 - 0 ,2401  0 , 3036 0 ,2380 0 , 265 1 

0 , 2543 0 , 28 19  0 ,4908 0 ,5797 0 , 2428 0 , 3060 0 , 2391 0 , 2654 

0 , 2554 0 ,2840 0 ,4945 - 0 , 2454 0 , 3080 0 ,2402 0 , 2677 

0 , 2564 0 , 2861  0 , 4983 0 , 5952 0 , 2478 0 , 3 1 03 0 , 24 1 3  0 ,2689 

0 , 2575 0 , 2882 0 , 502 1 - 0 , 2501 0 , 3121  0 , 2423 0 , 2700 

0 ,2585 0 , 2902 0 , 5059 0 , 6098 0 , 2523 0 , 3 139 0 , 2433 о , 27 1 1  

0 , 2594 0 , 2922 0 ,5097 - 0 , 2544 0 , 3155 0 , 2443 0 , 2721 

0 , 2603 0 , 2942 0 ,5 1 34 0 , 6235 0 , 2565 0 , 3170 0 , 2452 0 ,2731 

0 ,2614 0 , 2964 0 ,5 1 7 1  - 0 ,2584 - 0 , 246 1  0 , 2740 

0 , 2623 0 , 2986 0 ,5208 0 , 6362 0 , 2602 0 , 3198 0 , 2470 0 , 2750 

0 ,2632 0 , 3008 0 ,5245 - 0 , 2620 - 0 , 2478 0 , 2759 

0 ,2641 0 , 3031 0 . 528 1 0 , 6479 0 , 2637 0 , 3221 0 , 2487 0 , 2768 

0 , 2650 0 , 3054 0 , 531 7  - 0 , 2654 - 0 , 2495 0 ,2777 

0 , 2658 0 , 3078 0 ,5351  0 , 6588 0 , 2670 0 , 3242 0 , 2503 0 , 2780 

0 ,2666 0 , 3104 0 ,5386 - 0 , 2684 - 0 , 251 1  0 , 2795 

0 , 2674 0 , 3 132 0 , 5420 0 , 6687 0 , 2699 о , 3261 0 ,25 1 8  0 , 2804 

0 , 2682 0 , 3163 0 , 5454 - 0 , 27 1 4  - 0 , 2526 0 , 28 1 3  

0 , 2689 0 , 3198 0 ,5488 0 , 6779 0 , 2727 0 , 3277 0 , 2533 0 ,2821 

0 , 2696 0 , 3237 0 , 5520 -· 0 , 2740 - 0 , 2540 0 , 2830 

0 ,2703 0 , 3280 0 ,5552 0 , 6863 0 , 2753 0 , 3292 0 , 2947 0 , 2839 

0 , 27 1 0  0 , 3330 0 , 5584 - 0 , 2765 - 0 ,2554 0 , 2847 

0 ,27 17  0 , 3394 0 ,56 1 4  0 , 694 1 0 , 2776 0 , 3305 0 , 2561 0 ,2856 

0 , 2723 0 , 3468 0 ,5644 - 0 , 2788 - 0 , 2566 0 , 2864 

0 , 2730 0 , 3553 0 ,5674 0 , 70 1 2  0 , 2799 0 , 3317 0 , 2574 0 , 2873 

0 , 2737 0 , 3650 0 , 5704 - 0 , 2809 - 0 ,2580 0 , 2882 

0 , 2743 0 , 3762 0 ,5733 0 ,7078 0 , 2820 0 , 3328 0 , 2587 0 , 2890 

0 , 2749 0 , 3890 0 ,5761 - 0 , 2829 - 0 , 2593 0 , 2898 

0 , 2755 о , 4035 0 ,5789 0 , 7 1 39 0 , 2839 0 , 3338 0 , 2599 0 ,2907 

Л риложение 111 
ТАБЛИЦА С ТАНДАРТ Н ОЙ АТМ ОСФЕРЫ (Г ОСТ 4401 -64) 

т 1 р 1 Q \ а 1 v \ к 
о к кГj.м2 кzj.м3 .м 'сек .м2/ сек .м' се1;;2 
288 , 1 1 0330 1 , 225 340 , 3  1 , 46 · 1 0  & 9 , 80 
28 1 , 6  9 1 64 1 '  l i ]  336 , 4 1 , 58 · 1 0-5 9 ,80 
275 , 1  8 106 1 , 006 332 ,5  1 , 7 1 · 10-5 9 , 80 
268 ,4  7 1 50 9 ,094 · 1 0-1 328 , 5  1 ,86 · 1 0-5 9 ,79 

1 



Продолжение . 
н \ т 1 р 1 Q 1 а l v 

1 
.а 

К .М о к кГ .м2 KZ l.м3 .м ' сек .м2jсек .м 'с
.
ек2 

4 262 , 1  6287 8 ,  19 · 1 0-1 324 , 5  2 , 02 · 1 0-5 9 , 79 
5 255 , 6  55 1 1  7 , 36 . 10-1 320 , 5  2 , 2 1 · 1 0-5 9 , 79 

6 249 , 1  48 1 4 6 , 60 · 10-1 31 6 , 4  2 , 4 1 · 1 0-5 9 ,78 

7 242 , 6  4190 5 , 90 · 1 0-1 31 2 ,2 2 , 64 · 10-5 9 , 78 

8 236 , 1  3635 5 ,26 · 10-1 308 ,0  2 , 90 · 1 0-5 9 ,78 

9 229 , 6  31 39 4 , 67 · 10-1 303 , 8  3 ,  1 9 · 1 0-5 9 , 77 
10  223 , 1  270 1 4 , 1 3 · 1 0-1 299 , 4 3 , 52 · 1 0-5 9 , 77 
1 1  2 1 6 , 6  23 1 3  3 , 65 · 10-1 295 , 0  3 , 89 · 1 0-5 9 , 77 

1 2 2 1 6 , 6  1977 3 , 1 2 · 1 0-1 295 , 0  4 , 55 · 1 0- 5 9 , 76 

1 3  2 1 6 , 6  1 689 2 , 66 · 1 0-1 295 , 0  5 , 33 · 10-5 9 ,76 

1 4 2 1 6 , 6  1444 2 , 27 · 1 0-1 295 , 0  6 , 24 · 1 0-5 9 , 76 
1 5  2 16 , 6  1234 1 , 94 · 10-1 295 , 0 1 , 30 · 10-5 9 , 76 

1 6  2 1 6 , 6  1 055 1 , 66 .  10-1 295 , 0  8 , 54 · 1 0-5 9 , 75 
17  2 1 6 , 6  902 , 0  1 , 42 · 10- 1 295 , 0  9 , 99 · 1 0-5 9 , 75 
1 8  21 6 , 6  771 ' 1  1 , 2 1 · 10-1 295 , 0  1 , 1 6 · 1 0-4 9 ,75 
19  2 1 6 , 6  659 , 2  1 ' 04 · 1 0-1 295 , 0 1 , 36 · 1 0-4 9 , 74 
20 2 1 6 , 6  563 , 5  8 , 88 · 1 0-2 295 , 0 1 , 59 · 1 0-4 9 ,74 
2 1  2 1 6 , 6  48 1 , 8 7 , 59 · 1 0-2 295 , 0  1 ' 87 . 10-4 9 ,74 
22 2 16 , 6  41 2 , 0 6 , 49 · 1 0-2 295 , 0 2 , 18 · 1 0-4 9 ,73 
23 2 1 6 , 6  352 , 2  5 , 55 · 10-2 295 , 0  2 , 56 · 1 0-4 9 , 73 
24 2 1 6 , 6  30 1 , 2  4 , 75 · 1 0-2 295 , 0  2 ,99 · 10-4 9 , 73 
25 2 1 6 , 6  257 , 6  4 , 06 · 10-2 295 , 0  3 , 49 · 10-4 9 ,73 
26 2 19 , 4  220 , 5  3 , 43 · 1 0-2 296 , 9  4 , 1 8 . 1 0-4 9 ,72 
27 222 , 1 1 89 , 1  2 , 90 · 1 0-2 298 , 8  4 , 99 · 1 0-4 9 , 72 
28 224 , 8  1 62 ,5 2 , 47 · ] Q-Z  300 , 6  5 , 93 · 10-4 9 , 72 1 
29 227 , 6 1 39 , 6  2 '  1 0 · 1 0-2 302 ,4  7 , 05 · 1 0-4 9 , 7 1  
30 230 , 3  1 20 , 6 1 ' 79 · 10-2 304 , 2  8 , 35 · 10-·4 9 , 7 1 
31 233 , 0  1 04 , 3  1 , 52 · 10-2 306 , 0  9 , 87 · 10-4 9 , 7 1  
32 235 , 8  90 ,2  1 , 30 · 1 0-2 307 , 8 1 ' 1 6 · 1 0-3 9 , 70 
33 238 , 5  78 , 2  1 , 1 2 · 10-2 309 , 6  1 , 37 · 10-3 9 , 70 
34 241 , 2  68 , 0  9 , 62 · 1 0-3 3 1 1 , 3  1 , 6 1 · 1 0-3 9 , 70 
35 244 , 0  59 , 1  8 , 28 · 1 0-3 3 1 3 , 1  J , 89 · 1 0-3 9 , 69 
36 246 , 7  5 1 , 5  7 ,  1 3 · 1 0-3 314 , 8  2 , 2 1 · 10-3 9 , 69 
37 249 , 4  44 ,9  6 ,  1 6 · 1 0-3 31 6 , 6  2 ,59 · 1 0-3 9 , 69 
38 252 , 2  39 , 3  5 , 32 . 10-3 3 1 8 , 3  3 , 02 · 1 0-3 9 , 69 
39 254 , 9  34 , 4  4 , 6 1 · 1 0-3 320 , 0  3 , 52 · ю-з 9 , 68 
40 257 , 6  30 , 1 4 , 00 · 1 0-3 32 1 ' 7 4 ,09 · 10-3 9 , 68 
4 1  260 , 3  26 , 4  3 ,47 · 1 0-3 323 , 4  4 , 75 · 1 0-3 9 , 68 
42 263 , 1  23 , 2 3 , 02 · 1 0-3 325 , 1  5 , 50 · 1 0-3 9 , 67 
43 265 , 8  20 , 5  2 , 63 · 1 0 -3 326 , 8  6 , 37 . 1 Q-3 9 , 67 
44 268 , 5  1 8 , 0  2 , 29 · 1 0-3 328 , 5  7 , 36 · 10-3 9 , 67 
45 27 1 , 2  1 5 , 9  2 ,00 · 1 0-3 330 , 1 8 , 49 · 1 0-3 9 , 66 50 274 , 0  8 , 62 1 , 07 · 1 0-4 331 , 8  1 , 59 · 10-·2 9 , 65 55 270 , 5 4 , 66 5 , 89 · 10-4 329 , 7  2 , 89 · 10-2 9 , 63 60 253 , 4  2 ,45 3 , 31 · 1 0-4 319 , 1 4 , 87 · 10-2 9 , 62 
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