
О
 концепции ракеты

 - носителя 
предельны

х парам
етров

П
авел Викторович Булат



ВОЕНМ
ЕХ

Концепция ракеты
 предельны

х парам
етров

2

Соответствие програм
м

ам
 развития

 П
рограм

м
а Роскосм

оса по развитию
 

ком
м

ерческой косм
онавтики 

 Актуализированная Д
орож

ная Карта «Аэронет» 
Н

ациональной Технологической И
нициативы

, 
раздел Косм

ос 2.0 (ком
м

ерческая косм
онавтика).

Технические требования Роскосм
оса

 Стартовая м
асса  - не более 20 т 

 М
асса полезной нагрузки  - 250 кг, вы

водим
ой на 

орбиту вы
сотой  - 500 км

 
 Типовая полезная нагрузка  - 2 спутника «Сфера», 
плю

с м
еж

орбитальны
й разгонны

й блок 
 Стоим

ость единичного пуска  - не более $3 м
лн. 

 Ц
ена за единицу вы

водим
ой полезной нагрузки - 

не более $12 ты
с.
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Вариант 1 - пром
еж

уточны
й

НТИ

 
а)

 
б) 

Рисунок 3.45 - С
хемы

 ракеты
 в варианте с лобовы

м воздухозаборником (а)  
и утопленны

м воздухозаборником N
A

SA
 (б), вы

полненны
е в одинаковы

х 
габаритах (объемы

 бака окислителя и горю
чего реальны

е, формы
 баков и 

внутренние каналы
 показаны

 условно)

 
Рисунок 3.46 - С

равнение габаритов ракеты
 2B

&
P в разны

х вариантах с 
ракетами оперативно-тактического комплекса И

скандер 

РН
 СЛ

К
 2B

&
P

92

М
асса СЛ

РН
, кг: 9780 кг 

Д
лина, м

: 11.6 
Д

иам
етр, м

: 1.85 
Д

авление в КС, 60 атм Ш
ироко-

д
иапазонное сопло

Разгонны
й 

блок с М
КА

Конструктивны
е особенности

 Ракетно-прям
оточны

й двигатель с эж
ектором

 (РП
Д

э) 
 Средний удельны

й им
пульс на атм

осферном
 участке  

- 6500 м
/с, топливо керосин - LO

X 
 Ш

ироко - диапазонны
й Ж

РД
 с кольцевы

м
 

регулируем
ы

м
 соплом

. 
 Три ступени: эж

ектор с бакам
и, баки и головной блок 

с П
Н

, Ж
РД

 и САУ.
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Вариант 2  - экстрем
альны

й

Конструктивны
е особенности

 Д
етонационны

й ракетно-прям
оточны

й двигатель (РП
Д

Д
э) 

 Средний удельны
й им

пульс на атм
осферном

 участке  - 8500 
м

/с, топливо ацетам
  - LO

X 
 Д

авление подачи  - 8 атм
, среднее эквивалентное давление 

в кам
ере сгорания  - 120 атм

. 
 Возм

ож
ность воздуш

ного старта.

Терм
оэм

иссионное охлаж
дение

М
асса СЛ

РН
, кг: 6092 кг 

Д
лина, м

: 7,5-9.6 
Д

иам
етр, м

: 1.85 
Д

авление в КС, 120 атм

Головной отсек с Д
Д

НТИ

 
а)

 
б) 

Рисунок 3.45 - С
хемы

 ракеты
 в варианте с лобовы

м воздухозаборником (а)  
и утопленны

м воздухозаборником N
A

SA
 (б), вы

полненны
е в одинаковы

х 
габаритах (объемы

 бака окислителя и горю
чего реальны

е, формы
 баков и 

внутренние каналы
 показаны

 условно)
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&
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К
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&
P
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а)

 
б) 

Рисунок 3.45 - С
хемы

 ракеты
 в варианте с лобовы

м воздухозаборником (а)  
и утопленны

м воздухозаборником N
A

SA
 (б), вы

полненны
е в одинаковы

х 
габаритах (объемы

 бака окислителя и горю
чего реальны

е, формы
 баков и 

внутренние каналы
 показаны

 условно)

 
Рисунок 3.46 - С

равнение габаритов ракеты
 2B

&
P в разны

х вариантах с 
ракетами оперативно-тактического комплекса И

скандер 

РН
 СЛ

К
 2B

&
P

92

Воздуш
ны

й старт и 
возм

ож
ность возврата 

головной части с Д
Д

 и САУ



ВОЕНМ
ЕХ

П
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5

Расчетны
й реж

им
 на вы

соте 12 км
НТИ

3.3 П
рим

енение ракетно-прям
оточного двигателя 

3.3.1 Гибридны
е воздуш

но-ракетны
е двигатели 

Н
а рис. 3.9 показаны

 основны
е отличия ракетно - прям

оточного дви-
гателя (Р

П
Д

, рис.3.9-а) от прям
оточного воздуш

но-реактивного (П
В
РД

, 
рис.3.9-б). У

 Р
П
Д

 в основной кам
ере сгорания на атм

осф
ерном участке 

сж
игание происходит с избы

тком горю
чего. Н

едогоревш
ее горю

чее дого-
рает, перем

еш
иваясь с атм

осф
ерны

м воздухом, в кам
ере см

еш
ения (4). В

 
П
В
РД

 топливо впры
скивается (3) во внеш

ний поток воздуха, которы
й 

предварительно сж
им
ается в воздухозаборнике (2). Д

ля Р
Н

 С
Л
К

 прим
ене-

ние Р
П
Д

 им
еет важ

ное преим
ущ
ество перед П

В
РД

. Р
П
Д

 работает с сам
ого 

старта и вплоть до разделения ступеней. Д
ля эф

ф
ективной работы

 Р
П
Д

 в 
безвоздуш

ном пространстве требуется изм
енение соотнош

ения горю
чего 

и окислителя для обеспечения стехиом
етрического соотнош

ения.  
Э
то делает ж

елательны
м использование электрических насосов хотя 

бы
 на одном ком

поненте топлива.  
 

а)                                                              б) 

1 - набегаю
щ
ий поток, 2 - воздухозаборник, 3 - подача топлива, 4 - кам

ера 
см
еш
ения, 5 - сопло второго контура, 6 - вы

хлопная струя, 7 - сопла перво-
го ракетного контура у ракетно-прям

оточного двигателя и топливны
е ф
ор-

сунки со стабилизаторам
и горения у прям

оточного двигателя, топливны
е 

баки и систем
а подачи горю

чего 

Р
исунок 3.9 - О

тличие ракетно-прям
оточного двигателя (а, Р

П
Д

) от пря-
м
оточного воздуш

но-реактивного двигателя (б, П
В
РД

) 

Горение топлива во внеш
нем воздуш

но-реактивном контуре сущ
е-

ственно зависит от качества см
еш
ения. П

ривлекательны
м представляется 

использование дополнительной эж
екторной кам

еры
, в которой происходит 

см
еш
ение потоков (рис.3.10). В

опросам оптим
изации эж

екторов посвящ
е-

на обш
ирная литература. 

54

НТИ

 
1 - ракетно-прямоточны

й двигатель первого контура, 2 - эж
ектор, 3 - каме-

ра смеш
ения второго контура, 4 - сопло второго контура, 5 - сверхзвуковой 

воздухозаборник, 6 - ракетны
й двигатель первого контура, 7 - диффузор 

эж
ектора, 8 - стабилизатор горения второго контура, 9 - запальное устрой-

ство второго контура  

Рисунок 3.10 - Э
ж
екторны

й ракетно-прямоточны
й двигатель (РП

Д
э) 

П
отенциальны

е преимущ
ества РП

Д
э мож

но реализовать только в 
случае рационального проектирования камеры

 смеш
ения. 

3.3.2 П
араметрическое исследование длины

 камеры
 смеш

ения 

Н
а рис.3.11 приведены

 результаты
 обш

ирны
х экспериментальны

х ис-
следований [

] твердотопливны
х РП

Д
. Ж

идкое топливо лучш
е переме

12
-

ш
ивается с воздухом, поэтому эти данны

е мож
но использовать с некото-

ры
м запасом. 

 
Рисунок 3.11 - О

бобщ
ение экспериментальны

х данны
х о зависимости 

полноты
 сгорания η

дож  при дож
игании продуктов сгорания в камере сме-

ш
ения от приведенной длины

 камеры
 смеш

ная L
КС . 
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П
ВРД

РП
Д

РП
Д

э



ВОЕНМ
ЕХ

Кольцевое сопло  - обращ
аем

 недостатки в достоинства 

6

НТИ
 

Рисунок 3.32 - Зависимость температуры
 продуктов сгорания T

0   на вы
хо-

де из камеры
 смеш

ения в зависимости от коэффициента смеш
ения n 

Н
а рис. 3.33 показано распределение температуры

 на цилиндриче-
ской поверхности эж

ектора при скорости полёта М
=

1 на вы
соте h=

8 км. 
сравнивая эти данны

е с полем скоростей реакции и концентрации кероси-
на, 

нетрудно 
сделать 

вы
вод, 

что 
повы

ш
енная 

температура 
порядка 

T
0 =

2000K
 приходится на область присоединения зоны

 реакции к стенке. 
В

 остальны
х областях холодны

й воздух, эж
ектируемы

й из окруж
аю
щ
ей 

среды
, надеж

но защ
ищ
ает стенки эж

ектора от вы
соких температур.  

С
ледует отметить, что в приведенны

х расчетах эж
ектор не профили-

ровал и не обеспечивалось принудительное перемеш
ивание потоков внут-

реннего и внеш
него контура. В

 реальной конструкции предполагается, что 
геометрия будет подобрана таким образом, чтобы

 температура стенки 
эж
ектора бы

ла приемлемой за счет обдува сравнительно холодны
м газом. 

Н
а рис.3.34 приведено распределение чисел М

аха. Х
орош

о видно, что 
внутренний поток достаточно эффективно эж

ектирует внеш
нее течение 

даж
е при условии того, что воздухозаборник не спрофилирован и не оп-

тимален, а представляет собой простую
 щ
ель. Н

а входе имею
тся обш

ир-
ны
е застойны

е зоны
 с рециркуляционны

й течением.  

500

750

1000

1250

1500

1750

5
10

15
20

25
30

n

T
0 , K

80

Зависимость температуры
 

продуктов сгорания T
0  на 

вы
ходе из камеры

 
смеш

ения в зависимости 
от коэффициента 
смеш

ения n

 
Рисунок 4 – П

оля распределения температур в тракте на вы
соте 0 км (а), 8 км (б), 12 км (в) и 

скоростях полёта 15 (а), 1 (б), 2 (в) М
аха 

6

 
Рисунок 4 – П

оля распределения температур в тракте на вы
соте 0 км (а), 8 км (б), 12 км (в) и 

скоростях полёта 15 (а), 1 (б), 2 (в) М
аха 

6

П
оле течения в РП

Д
э с цилиндрическим

 эж
ектором

, h = 12 км 

НТИ
 

1 - камера сгорания (КС
), 2 - турбонасосны

й агрегат (ТН
А

), 3 - укорочен-
ное сопло внеш

него расш
ирения, 4 - донная область, w

 - вектор скорости, 
ψ

 - угол разворота вектора скорости на кромке сопла при истечении на 
реж

име недорасш
ирения (p

а >
p
h ) 

Рисунок 2.15 - С
хема типичного клиновоздуш

ного двигателя (К
В
РД

, 
A

eroSpike) 

 

Рисунок 2.16 - С
равнение удельного импульса (б) идеального регули-

руемого по степени расш
ирения сопла Л

аваля (1),  сопла  A
eroSpike пол-

ной длины
 (2), сопла Л

аваля (3) и усеченного A
eroSpike (4) 
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0
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30
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1
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1 - И
деальное расш
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2 - сопло A
eroSpike 

3 -  сопло Л
аваля  

4 - усеченны
й A

eroSpike
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Терм
оэм

иссионное охлаж
дение центрального тела сопла

Вакуум
ны

й диод (работает)

М
инус 1000˚К

Внутренне охлаж
дение 

с вы
бросом

 рабочего тела

Внеш
нее охлаж

дение с тонким
 анодом
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Таблица 3.2 И
нтенсивности скачков и температура за скачками С

М
К

 при 
нормальны

х условиях и скорости Чепмена-Ж
уге 

О
днако детонацию

 мож
но поддерж

ивать принудительно. 
И
нтенсивность нож

ки М
аха J

3  для метана и ацетилена составляет 
порядка 30. Э

то означает, что даж
е при подаче топливной смеси под дав-

лением 10 атм непосредственно за лидирую
щ
ей ударной волной давление 

в зоне детонации будет составлять порядка 300 атм. А
 воспламенение 

поднимает это значение до величины
 порядка 400 атм. С

реднее за цикл 
значение давления имеет порядок 120-140 атм (рис.3.42).  

 
Рисунок 3.42 - И

зменение давления на стенках камеры
 сгорания ротаци-

онного детонационного двигателя за прямы
м скачком (—

) и двумя косы
ми 

скачками (—
) 

Температура на ударной волне с давлением связана соотнош
ением  

 T
2 /T

1 =
J(1+

εJ)/(J+
ε), ε=

(γ

1)/(γ+

1),        (3.13) 

где γ - показатель адиабаты
. Д
ля описанны

х вы
ш
е условий температура на 

фронте детонационной волны
 увеличивается в 4,5÷5 раз. Таким образом, 

воспламенение происходит при температуре порядка 1100-1200ºК
, что со-

ответствует скорости распространения фронта пламени порядка  1 км/с.  

Газовая смесь
J

1
T

1  °C
  

(T
1 /T

0 )
J
2

T
2  °C

  
(T

2 /T
0 )

J
3

T
3  °C

  
(T

3 /T
0 )

А
цетилен-воздух

6.6
225 (1.7)

4.0
426 (2.4)

26.1
865 (3.9)

М
етан-воздух

7.3
250 (1.8)

4.25
477 (2.6)

31.0
1025 (4.4)

В
одород-воздух

4.2
205 (1.6)

2.95
401 (2.3)

12.3
609 (3.0)

П
ропан-воздух

7.55
258 (1.8)

4.3
495 (2.6)

32.8
1083 (4.6)

��� 
Bayindir H

. Saracoglu et al. / Transportation Research Procedia 29 (2018) 390–400
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Fig. 7 Total pressure variations for one-shock and tw
o-shock cases 

Tim
e-resolved analysis of the total tem

perature show
s sim

ilar variations at the outlet for both operation m
odes. 

N
evertheless, m

inim
um

 values do not go below
 2000K

 for tw
o-shock case w

hile single-shock operation faces 
m

inim
um

 tem
perature levels 200 K

 low
er as com

pared to tw
o-shock case. M

oreover, high-frequency fluctuations in 
outlet tem

perature trace in single shock are also attenuated for tw
o-shock case w

hile the dom
inant frequency of the 

detonation front is doubled. 
 

 

Fig. 8 Total tem
perature profile for one- and tw

o-shock cases at the outlet section 

In addition to the instantaneous variation of the flow
 properties, tim

e-averaged evolution of the flow
 along the 

com
bustor w

as extracted at 3 span-w
ise locations on the annulus (15%

, 50%
 and 85%

 of the channel height) on each 
of 20 axial locations. Eventually, tim

e-averaged values at 3 span-w
ise locations are also averaged to achieve a single 

value for each axial stations. Fig. 9 - top show
s that the averaged pressure gain attained along the com

bustor is 
significantly higher for the one-shock as com

pared to tw
o-shock operation. The gap stays around 1 bar all the w

ay 
from

 0.11 m
 until the outlet. The total pressure level, w

hereas, m
onotonically reduces for both cases as the flow

 
m

ove tow
ards the outlet. A

t the outlet, average pressure value for one shock case is around 1075 K
Pa and 975 K

Pa 
for tw

o shocks. C
onsequently, the pressure gain w

ith the RD
E w

ith respect to 8 bar inlet pressure results in 34%
 and 

22%
 for one-shock and tw

o-shock operation m
odes, respectively. O

n the other hand, the trend is inverted for the 
total tem

perature evolution along the engine (Fig. 9 - bottom
). For tw

o-shock case, the tem
perature level alw

ays 
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ains above the one-shock and difference increases tow
ard the outlet and reaches 100 K
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Таблица 3.2 И
нтенсивности скачков и температура за скачками С

М
К

 при 
нормальны

х условиях и скорости Чепмена-Ж
уге 

О
днако детонацию

 мож
но поддерж

ивать принудительно. 
И
нтенсивность нож

ки М
аха J

3  для метана и ацетилена составляет 
порядка 30. Э

то означает, что даж
е при подаче топливной смеси под дав-

лением 10 атм непосредственно за лидирую
щ
ей ударной волной давление 

в зоне детонации будет составлять порядка 300 атм. А
 воспламенение 

поднимает это значение до величины
 порядка 400 атм. С

реднее за цикл 
значение давления имеет порядок 120-140 атм (рис.3.42).  

 
Рисунок 3.42 - И

зменение давления на стенках камеры
 сгорания ротаци-

онного детонационного двигателя за прямы
м скачком (—

) и двумя косы
ми 

скачками (—
) 

Температура на ударной волне с давлением связана соотнош
ением  

 T
2 /T

1 =
J(1+

εJ)/(J+
ε), ε=

(γ

1)/(γ+

1),        (3.13) 

где γ - показатель адиабаты
. Д
ля описанны

х вы
ш
е условий температура на 

фронте детонационной волны
 увеличивается в 4,5÷5 раз. Таким образом, 

воспламенение происходит при температуре порядка 1100-1200ºК
, что со-

ответствует скорости распространения фронта пламени порядка  1 км/с.  
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Fig. 7 Total pressure variations for one-shock and tw
o-shock cases 
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И
зменение давления на стенках камеры

 сгорания ротационного 
детонационного двигателя за прямы

м
 скачком
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ми. 

Д
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Ам
м
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, на вы

ходе 4,5 атм
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Н
а рис.3.31 показано, что удельны

й импульс такж
е растет с увеличе-

нием p
0I . П

оскольку термодинамический К
П
Д

 теплового двигателя тем 
вы
ш
е, чем беднее топливная смесь, то при больш

ем коэфф
ициенте сме-

ш
ения n, удельны

й импульс J больш
е. 

 
Рисунок 3.31 - Зависимость удельного импульса РП

Д
э от давления p

0I в 
камере сгорания первого контура и коэфф

ициента смеш
ения n потоков 

первого и второго контуров при скорости полёта М
=

2 на вы
соте h=

12 км 

3.4 О
хлаж

дение ракетно-прямоточного двигателя 

3.4.1 Д
огорание топлива в камере смеш

ения 

В
 пункте 3.3.4 рассмотрены

 отдельны
е результаты

 расчетны
х иссле-

дования РП
Д

 с цилиндрической камерой смеш
ения по методике, излож

ен-
ной в П

рилож
ении Г. В

 данном пункте приведены
 результаты

 расчетов 
температуры

 вы
хлопны

х газов на вы
ходе из камеры

 смеш
ения РП

Д
э в 

диапазоне коэфф
ициентов смеш

ения n=
5÷

30, что соответствует скорости 
полёта М

=1÷5. П
ринято оптимальное соотнош

ение керосина и кислорода 
в Ж

РД
 первого контура. Н

а рисунке 3.32 представлено сравнение резуль-
татов расчета с экспериментальны

ми данны
ми работы

 [20]. Х
орош

о вид-
но, что вы

сокие температуры
 характерны

 только для коэфф
ициентов сме-

ш
ения меньш

е 8.  
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Зависимость удельного импульса РП
Д
э от давления в камере 

сгорания первого контура и коэффициента смеш
ения n потоков 

первого и второго контуров при скорости полёта М
=2 на 

вы
соте h=12 км
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                                   а)                                                                 б) 

Рисунок 3.25 - Результаты
 расчет зависимости коэффициента тяги C

p  (а) и 
коэффициента смеш

ения n=
Q

ext /Q
in  (б) идеального П

В
РД

 от числа М
аха 

полёта при температуре в камере смеш
ения T

0 =
2000K

 

В
идно, что при скорости полёта M

=
5 коэффициент тяги обращ

ается в 
нуль, наступает «тепловая смерть». Н

а рис.3.26 приведена зависимость 
удельного импульса от скорости полета для различны

х схем воздухоза-
борника. Как видно на рис.3.26, у идеального П

В
РД

 максимум приходится 
на M

=
2,5, у реальны

х П
В
РД

 по мере увеличения потерь полного давления 
в воздухозаборнике оптимум смещ

ается в сторону меньш
их чисел М

. 
Удельны

й импульс П
В
РД

 в 4-6 раз превы
ш
ает удельны

й импульс Ж
РД

. 

Н
а рис.3.27 показаны

 вы
сотны

е характеристики идеального П
В
РД

. 
П
оскольку удельны

й импульс J и коэффициент тяги C
p  идеального П

В
РД

 
зависят, главны

м образом, от степени подогрева θ топливной смеси в ка-
мере смеш

ения, то они монотонно увеличиваю
тся, пока уменьш

ается тем-
пература наруж

ного воздуха T
h , т.е. до вы

соты
 11 км. Д

алее T
h  остается 

постоянной, соответственно, не меняю
тся и J, C

p . 
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РД
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числа М

аха полёта при температуре в камере смеш
ения 

T
0 =

2000K

НТИ
 

1 - идеальны
й изоэнтропический воздухозаборник,  

2 - воздухозаборник с одним косы
м скачком и одним прямы

м, 
3 - воздухозаборник с двумя косы

ми скачками и одним прямы
м, 

4 - дозвуковой воздухозаборник с прямы
м скачком на входе 

Рисунок 3.26 - Зависимость удельного импульса идеального П
В
РД

 от чис-
ла М

аха полёта  

 
Рисунок 3.27 - Зависимость удельного импульса J и коэффициента тяги C

p  
П
В
РД

 от вы
соты

 полёта h, n=
5, топливо керосин  

0

4000

8000

12000

16000

20000

1
2

3
4

5
6

J, м
/с

M

12
3

41

1,2

1,4

1,6

1,8 2

2,2

0
2

4
6

8
10

12 

 

h, км

C
p

5000

5500

6000

6500

7000

7500

8000

0
2

4
6

8
10

12 

 

h, км

J,м/c
М

=
2

М
=

2

М
=

4

М
=

4

75

1 - идеальны
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м
 скачком

 и одним
 прямы

м
,    

3- воздухозаборник с двумя косы
ми скачками и одним

 прямы
м

, 
4 - дозвуковой воздухозаборник с прямы

м
 скачком

 на входе 

Зависимость удельного импульса 
идеального П

В
РД

 от числа М
аха полёта 



ВОЕНМ
ЕХ

Сравнение характеристики РП
Д

э, РП
Д

 и идеального П
ВРД

10

НТИ

Как видно на рис.3.27, РП
Д
э заметно превосходит РП

Д
, что является 

следствием более благоприятны
х условий смеш

ения потоков внеш
него и 

внутреннего контура. Д
ействительно, в РП

Д
 сверхзвуковая струя внутрен-

него контура, содерж
ащ
ая несгоревш

ее топливо, перемеш
ивается с холод-

ны
м дозвуковы

м потоком внеш
него контура. В

 эж
екторе РП

Д
э внеш

ний 
поток предварительно разгоняется и сж

имается, что увеличивает среднее 
давление в камере смеш

ения и К
П
Д

 дож
игания.  

Как видно на рис. 3.25 и 3.26, для П
В
РД

 при типичной температуре в 
камере дож

игая топлива 2000˚К
, типичное давление составляет p

0 cc =20 
атм, в рабочем диапазоне скоростей М

=
1,5÷

4 коэффициент смеш
ения из-

меняется в диапазоне n=
5÷
12.   Д

ля этих условий на рис. 3.29 приведены
 

значения J и C
p  РП

Д
 и РП

Д
э. 

 
Рисунок 3.29 - С

равнение скоростны
х характеристик удельного импульса 

J и коэффициента тяги C
p  ракетно-прямоточного двигателя с эж

ектором 
(РП

Дэ) и без эж
ектора (РП

Д), топливо керосин, Q
 = 4000 ккал/кг, давление 

в камере сгорания первого контура p
0I  = 20 атм, вы

сота h = 12 км 

А
нализируя рис.3.29, мож

но сделать следую
щ
ие вы

воды
. Д
ля РП

Д
 

сам
ы
м 
оптим

альны
м 
диапазоном 

скоростей 
является 

диапазон 
М
=
2,2÷

3,3. П
ри условии равенства коэффициентов смеш

ения n, в данном 
диапазоне РП

Д
 превосходит РП

Д
э  и по удельному импульсу J и по коэф-

фициенту тяги C
p , уступая идеальному П

В
РД

 (см. рис.3.26-3.27). О
днако 

эти вы
воды

 носят формальны
й характер. Как бы

ло показано в разделах 
3.3-3.4, для обеспечения равного с РП

Д
э коэффициента смеш

ения камера 
у РП

Д
 долж

на бы
ть длиннее в несколько раз. 
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ектором

 
(РП

Дэ) и без эж
ектора (РП

Д), топливо керосин, Q
 = 4000 ккал/кг, давление 

в камере сгорания первого контура p
0I  = 20 атм

, вы
сота h = 12 км
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Э
ж
екторны

й Р
П
Д

 им
еет более пологую

 зависим
ость J и C

p  от M
 и в 

области м
алы

х значений M
 в разы

 превосходит Р
П
Д

. П
ри больш

их М
 сте-

пень сж
атия внеш

него потока в эж
екторе падает и стрем

ится к единице, 
т.е. Р

П
Д
э вы

рож
дается в П

В
РД

 с дозвуковы
м горением (см. рисунок 3.30). 

К
ак бы

ло показано в п.3.5, границей П
В
РД

 и Р
П
Д
э с дозвуковы

м горением 
является скорость полёта М

=
5 (рис.3.23). Д

ля Р
П
Д

 верхню
ю

 границу 
прим

енения им
еет см

ы
сл вы

бирать в диапазоне М
=

3,5÷
4. Н

а рис. 3.29 
приведена кривая отнош

ения коэф
ф
ициентов тяг Ĉ

p  РП
Дэ /Ĉ

p  П
ВРД , которая 

показы
вает, что при M

>
1 эти два типа двигателей практически эквива-

лентны
. Т
аким образом, основное преим

ущ
ество Р

П
Д
э состоит в том, что 

двигатель работает от м
ом
ента старта ракеты

 и при M
<

2 сущ
ественно 

превосходит П
В
РД

 по удельном
у им

пульсу и коэф
ф
ициенту тяги. У

вели-
чение давления в кам

ере сгорания внутреннего контура p
0I  сущ

ественно 
влияет на увеличение коэф

ф
ициента тяги при больш

их скоростях. 

 
Р
исунок 3.30 - Зависим

ость степени сум
м
арной сж

атия π потока второго 
контура и отнош

ение коэф
ф
ициентов тяги Ĉ

p  РП
Дэ и идеального П

В
РД

 от 
числа М

аха М
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Д
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П
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 от числа М
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П
ри наземном и воздуш

ном старте мож
ет использоваться одна и та 

ж
е ступень, оснащ

енная РП
Д
э, с пределом конструктивной прочности по 

скоростному напору q=
7500 даН

/м
2. Н

о оптимальны
е траектории будут 

отличаться сущ
ественно (рис.4.3). 

 
Рисунок 4.3 - Траектория вы

ведения при воздуш
ном (…

.) и наземном (- -) 
старте, Т - температурны

е ограничения для титана (Ti), инконеля (Inc) и 
теплозащ

итного покры
тия на основе оксида кремния (Si) 

Как видно из рис.4.3, и при наземном старте, и при воздуш
ном, раке-

та летит вы
ш
е вы

сот, соответствую
щ
их как температурны

м ограничениям, 
так  и прочностны

м.  
Как будет показано в разделе 5, даж

е при использовании стандартной 
траектории вы

ведения, за счет того, что удельны
й импульс у РП

Д
э состав-

ляет 7500-9000 м/с, т.е. в 2,5-3 раза вы
ш
е, чем у Ж

РД
, экономия топлива 

до вы
соты

 35 км составляет не менее 350 кг.  
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температурны

е ограничения для титана (Ti), инконеля (Inc) и 
теплозащ

итного покры
тия на основе оксида кремния (Si)  

НТИ

скоростью
 полета М

0  и η
t . И

з соотнош
ений (3.7-3.8) нетрудно получить 

эту связь 

 
,                   (3.9) 

откуда следует, что если 

,                            (3.10) 

то долж
но бы

ть М
1 ≥1. Н

апример, при η
t =

0.8 и скорости полета М
0 =

5, 

М
1 =

1, т.е. получается, что при М
0 =

5 заканчивается область применения 
традиционны

х воздухозаборников и П
ВРД

. Н
уж
но переходить к органи-

зации сверхзвукового горения.  

Н
а рис.3.23 приведен график зависимости оптимальной скорости сж

ига-
ния углеводородного топлива от скорости полета. 

 

Рисунок 3.23 - О
птимальная скорость топливной смеси, при которой про-

исходит её сж
игание 
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НТИ

П
олученны

й результат м
ож
но трактовать и иначе. К

ак видно, из ф
ор-

м
ул (3.4, 3.5, 3.8) эф

ф
ективность П

В
РД

 зависит от степени подогрева газа 
в терм

одинам
ическом цикле. П

ри налож
ении ограничения по конструк-

тивны
м соображ

ениям на конечную
 тем

пературу цикла T
1  величина под-

водим
ого тепла будет тем больш

е, чем м
еньш

е T
0 . П

ри равенстве  T
1  = T

0 

количество тепла, которое м
ож
но подвести к рабочем

у телу, равно нулю
. 

П
оскольку тем

пература перед входом в кам
еру см

еш
ения зависит от числа 

М
аха полёта, то нетрудно найти предельное число полёта М

аха M
0
lim , при 

котором м
ож
ет работать идеальны

й П
В
РД

 

.                        (3.11) 

Д
анное явление получило название «тепловой см

ерти» П
В
РД

.  Н
а рис.3.24 

приведена 
зависим

ость 
предельного 

числа 
М
аха 

полёта 
от 
отнош

ения 
тем
пературы

 наруж
ного воздуха T

h  и предельной по конструктивны
м со-

ображ
ения тем

пературы
 газа в кам

ере см
еш
ения T

cc . 

 
Р
исунок 3.24 - Зависим

ость предельного числа М
аха, соответствую

щ
его 

скорости полёта, при котором наступает «тепловая см
ерть» П

В
РД

 с дозву-
ковы

м горением (см. 3.11), от сум
м
арной степени повы

ш
ения тем

перату-
ры

 θ = T
1 /T

h  в кам
ере сгорания и кам

ере см
еш
ения 

Н
а рис.3.23 дана другая интерпретация данны

х с 3.22. П
ри скорости 

полёта M
0 =5 и η

t =
0.8 степень подогрева θ = T

1 /T
h  =

6.  

M
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ВОЕНМ
ЕХ

П
реим

ущ
ество разгона с постоянной перегрузкой

12

НТИ
  

Рисунок 6.5 - Концепция сверхтяж
елой РН

 У
Р-700 с модульной конструк-

цией - конкурент РН
 «Э
нергия» 

П
ервую

 ступней образую
т навесны

е топливны
е баки, только внутри 

вместо блоков, на которы
х на рис.6.5 написано С

С
С
Р, располагается каме-

ра смеш
ения эж

ектора. В
торая ступень - навесны

е топливны
е баки и диф-

фузор эж
ектора. Третья ступень полностью

 подобна варианту с РД
Д

. И
с-

пользование трёх ступеней позволяет при традиционной траектории вы
-

ведения не превы
ш
ать перегрузку 4g (рис.6.6). 

 
Рисунок 6.6 - Граф

ик перегрузки во времени для керосинового трехсту-
пенчатого вариант РН
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Д
ля показательного закона изменения массы

 (полёт с постоянной 
перегрузкой) реш

ение второй задачи Ц
иолковского запиш

ется в виде: 

V
Ц �

w
a vac  ln(Ц

i )(1

Ι
g (θ

i )/n
0 ).                       (2.8) 

В
 ф
ормуле (2.8) при строго вертикальном

 подъеме интеграл гравитаци-
онны

х потерь Ιg (θ
i ) обращ

ается в единицу, поэтому для скорости Ц
иол-

ковского мож
но записать 

V
Ц �

w
a vac  ln(Ц

i )(1

1/n

0 ).                         (2.9) 

2.2.2 В
лияние стартовой тяговооруж

енности 

К
ак показы

вает опы
т эксплуатации ракетно-космической техники, 

гравитационны
е потери составляю

т для классических вертикально стар-
тую

щ
их ракет до 85%

, поэтому удобно использовать вы
воды

, следую
щ
ие 

из реш
ения задач Ц

иолковского для вы
бора параметров первой ступени. 

Н
а рис. 2.4 приведена зависимость гравитационны

х потерь характеристи-
ческой скорости от стартовой перегрузки. 

 

Рисунок 2.4 - Гравитационны
е потери в зависимости от стартовой пере-
грузки n
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Рисунок 2.18 - О
птимальная перегрузка n

0  при показательном законе из-
менения массы

 при различны
х значениях интеграла гравитационны

х по-
терь Ig  и относительной массе конструкции ступени µ  (а), зависимость 
гравитационны

х Δ
V
g  и аэродинамических потерь Δ

V
x  характеристической 

скорости (б) 

В
идно, что оптимальная перегрузка монотонно падает с увеличением от-
носительной массы

 конструкции. Э
то наводит на мы

сль, что при одновре-
менном действии всех видов потерь (гравитационны

х, атмосферны
х и 

аэродинамических) будет иметь место экстремум зависимости n
0 (µ), но 

сами оптимальны
е перегрузки долж

ны
 бы

ть меньш
е. Д

ействительно, на 
рис. 2.18-а приведены

 зависимости  оптимальны
х  стартовы

х перегрузок 
от весовой отдачи ступени и интеграла гравитационны

х потерь. С
права на 

рис.2.18-б проведено сравнение аэродинамических потерь и гравитацион-
ны
х. С

равнивая рис. 2.18 и 2.7, нетрудно заметить, что влияние аэродина-
мического сопротивления приводит к уменьш

ению
 оптимальны

х старто-
вы
х перегрузок и их смещ

ению
 в область более легких конструкций 

(меньш
их µ).  
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О
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0  при 
показательном

 законе из- 
менения массы

 при различны
х 

значениях интеграла 
гравитационны

х потерь Ig и 
относительной массе 
конструкции ступени µ 



Точно в цель
Это нам

 удается


