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Соответствие программам развития
 Программа Роскосмоса по развитию 
коммерческой космонавтики 
 Актуализированная Дорожная Карта «Аэронет» 
Национальной Технологической Инициативы, 
раздел Космос 2.0 (коммерческая космонавтика).

Технические требования Роскосмоса
 Стартовая масса  - не более 20 т 
 Масса полезной нагрузки  - 250 кг, выводимой на 
орбиту высотой  - 500 км 
 Типовая полезная нагрузка  - 2 спутника «Сфера», 
плюс межорбитальный разгонный блок 
 Стоимость единичного пуска  - не более $3 млн. 
 Цена за единицу выводимой полезной нагрузки - 
не более $12 тыс.
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Вариант 1 - промежуточный

НТИ

 
а)

 
б) 

Рисунок 3.45 - Схемы ракеты в варианте с лобовым воздухозаборником (а)  
и утопленным воздухозаборником NASA (б), выполненные в одинаковых 
габаритах (объемы бака окислителя и горючего реальные, формы баков и 

внутренние каналы показаны условно)

 
Рисунок 3.46 - Сравнение габаритов ракеты 2B&P в разных вариантах с 

ракетами оперативно-тактического комплекса Искандер 

РН СЛК 2B&P

92

Масса СЛРН, кг: 9780 кг 
Длина, м: 11.6 
Диаметр, м: 1.85 
Давление в КС, 60 атм

Широко-
диапазонное сопло

Разгонный 
блок с МКА

Конструктивные особенности

 Ракетно-прямоточный двигатель с эжектором (РПДэ) 
 Средний удельный импульс на атмосферном участке  
- 6500 м/с, топливо керосин - LOX 
 Широко - диапазонный ЖРД с кольцевым 
регулируемым соплом. 
 Три ступени: эжектор с баками, баки и головной блок 
с ПН, ЖРД и САУ.
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Вариант 2  - экстремальный

Конструктивные особенности

 Детонационный ракетно-прямоточный двигатель (РПДДэ) 
 Средний удельный импульс на атмосферном участке  - 8500 
м/с, топливо ацетам  - LOX 
 Давление подачи  - 8 атм, среднее эквивалентное давление 
в камере сгорания  - 120 атм. 
 Возможность воздушного старта.

Термоэмиссионное охлаждение

Масса СЛРН, кг: 6092 кг 
Длина, м: 7,5-9.6 
Диаметр, м: 1.85 
Давление в КС, 120 атм

Головной отсек с ДД

НТИ

 
а)

 
б) 

Рисунок 3.45 - Схемы ракеты в варианте с лобовым воздухозаборником (а)  
и утопленным воздухозаборником NASA (б), выполненные в одинаковых 
габаритах (объемы бака окислителя и горючего реальные, формы баков и 

внутренние каналы показаны условно)

 
Рисунок 3.46 - Сравнение габаритов ракеты 2B&P в разных вариантах с 

ракетами оперативно-тактического комплекса Искандер 

РН СЛК 2B&P

92

НТИ

 
а)

 
б) 

Рисунок 3.45 - Схемы ракеты в варианте с лобовым воздухозаборником (а)  
и утопленным воздухозаборником NASA (б), выполненные в одинаковых 
габаритах (объемы бака окислителя и горючего реальные, формы баков и 

внутренние каналы показаны условно)

 
Рисунок 3.46 - Сравнение габаритов ракеты 2B&P в разных вариантах с 

ракетами оперативно-тактического комплекса Искандер 

РН СЛК 2B&P

92

Воздушный старт и 
возможность возврата 
головной части с ДД и САУ
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Расчетный режим на высоте 12 км
НТИ

3.3 Применение ракетно-прямоточного двигателя 

3.3.1 Гибридные воздушно-ракетные двигатели 

На рис. 3.9 показаны основные отличия ракетно - прямоточного дви-
гателя (РПД, рис.3.9-а) от прямоточного воздушно-реактивного (ПВРД, 
рис.3.9-б). У РПД в основной камере сгорания на атмосферном участке 
сжигание происходит с избытком горючего. Недогоревшее горючее дого-
рает, перемешиваясь с атмосферным воздухом, в камере смешения (4). В 
ПВРД топливо впрыскивается (3) во внешний поток воздуха, который 
предварительно сжимается в воздухозаборнике (2). Для РН СЛК примене-
ние РПД имеет важное преимущество перед ПВРД. РПД работает с самого 
старта и вплоть до разделения ступеней. Для эффективной работы РПД в 
безвоздушном пространстве требуется изменение соотношения горючего 
и окислителя для обеспечения стехиометрического соотношения.  

Это делает желательным использование электрических насосов хотя 
бы на одном компоненте топлива. 

  
а)                                                              б) 

1 - набегающий поток, 2 - воздухозаборник, 3 - подача топлива, 4 - камера 
смешения, 5 - сопло второго контура, 6 - выхлопная струя, 7 - сопла перво-
го ракетного контура у ракетно-прямоточного двигателя и топливные фор-
сунки со стабилизаторами горения у прямоточного двигателя, топливные 

баки и система подачи горючего 

Рисунок 3.9 - Отличие ракетно-прямоточного двигателя (а, РПД) от пря-
моточного воздушно-реактивного двигателя (б, ПВРД) 

Горение топлива во внешнем воздушно-реактивном контуре суще-
ственно зависит от качества смешения. Привлекательным представляется 
использование дополнительной эжекторной камеры, в которой происходит 
смешение потоков (рис.3.10). Вопросам оптимизации эжекторов посвяще-
на обширная литература. 

54

НТИ

 
1 - ракетно-прямоточный двигатель первого контура, 2 - эжектор, 3 - каме-
ра смешения второго контура, 4 - сопло второго контура, 5 - сверхзвуковой 
воздухозаборник, 6 - ракетный двигатель первого контура, 7 - диффузор 
эжектора, 8 - стабилизатор горения второго контура, 9 - запальное устрой-

ство второго контура  

Рисунок 3.10 - Эжекторный ракетно-прямоточный двигатель (РПДэ) 

Потенциальные преимущества РПДэ можно реализовать только в 
случае рационального проектирования камеры смешения. 

3.3.2 Параметрическое исследование длины камеры смешения 

На рис.3.11 приведены результаты обширных экспериментальных ис-
следований [ ] твердотопливных РПД. Жидкое топливо лучше переме12 -
шивается с воздухом, поэтому эти данные можно использовать с некото-
рым запасом. 

 
Рисунок 3.11 - Обобщение экспериментальных данных о зависимости 
полноты сгорания ηдож при дожигании продуктов сгорания в камере сме-

шения от приведенной длины камеры смешная LКС. 
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ПВРД

РПД

РПДэ
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Рисунок 3.32 - Зависимость температуры продуктов сгорания T0  на выхо-
де из камеры смешения в зависимости от коэффициента смешения n 

На рис. 3.33 показано распределение температуры на цилиндриче-
ской поверхности эжектора при скорости полёта М=1 на высоте h=8 км. 
сравнивая эти данные с полем скоростей реакции и концентрации кероси-
на, нетрудно сделать вывод, что повышенная температура порядка 
T0=2000K приходится на область присоединения зоны реакции к стенке. 
В остальных областях холодный воздух, эжектируемый из окружающей 
среды, надежно защищает стенки эжектора от высоких температур.  

Следует отметить, что в приведенных расчетах эжектор не профили-
ровал и не обеспечивалось принудительное перемешивание потоков внут-
реннего и внешнего контура. В реальной конструкции предполагается, что 
геометрия будет подобрана таким образом, чтобы температура стенки 
эжектора была приемлемой за счет обдува сравнительно холодным газом. 

На рис.3.34 приведено распределение чисел Маха. Хорошо видно, что 
внутренний поток достаточно эффективно эжектирует внешнее течение 
даже при условии того, что воздухозаборник не спрофилирован и не оп-
тимален, а представляет собой простую щель. На входе имеются обшир-
ные застойные зоны с рециркуляционный течением.  
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Рисунок 4 – Поля распределения температур в тракте на высоте 0 км (а), 8 км (б), 12 км (в) и 

скоростях полёта 15 (а), 1 (б), 2 (в) Маха 
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Рисунок 4 – Поля распределения температур в тракте на высоте 0 км (а), 8 км (б), 12 км (в) и 

скоростях полёта 15 (а), 1 (б), 2 (в) Маха 

6

Поле течения в РПДэ с цилиндрическим эжектором, h = 12 км 

НТИ
 

1 - камера сгорания (КС), 2 - турбонасосный агрегат (ТНА), 3 - укорочен-
ное сопло внешнего расширения, 4 - донная область, w - вектор скорости, 
ψ - угол разворота вектора скорости на кромке сопла при истечении на 

режиме недорасширения (pа>ph) 

Рисунок 2.15 - Схема типичного клиновоздушного двигателя (КВРД, 
AeroSpike) 

 

Рисунок 2.16 - Сравнение удельного импульса (б) идеального регули-
руемого по степени расширения сопла Лаваля (1),  сопла  AeroSpike пол-

ной длины (2), сопла Лаваля (3) и усеченного AeroSpike (4) 
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Термоэмиссионное охлаждение центрального тела сопла

Вакуумный диод (работает)

Минус 1000˚К

Внутренне охлаждение 
с выбросом рабочего тела

Внешнее охлаждение с тонким анодом
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Таблица 3.2 Интенсивности скачков и температура за скачками СМК при 
нормальных условиях и скорости Чепмена-Жуге 

Однако детонацию можно поддерживать принудительно. 
Интенсивность ножки Маха J3 для метана и ацетилена составляет 

порядка 30. Это означает, что даже при подаче топливной смеси под дав-
лением 10 атм непосредственно за лидирующей ударной волной давление 
в зоне детонации будет составлять порядка 300 атм. А воспламенение 
поднимает это значение до величины порядка 400 атм. Среднее за цикл 
значение давления имеет порядок 120-140 атм (рис.3.42).  

 
Рисунок 3.42 - Изменение давления на стенках камеры сгорания ротаци-
онного детонационного двигателя за прямым скачком (—) и двумя косыми 

скачками (—) 

Температура на ударной волне с давлением связана соотношением  

 T2/T1=J(1+εJ)/(J+ε), ε=(γ
1)/(γ+1),        (3.13) 

где γ - показатель адиабаты. Для описанных выше 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 J1
T1 °C  

(T1/T0)
J2

T2 °C  
(T2/T0)

J3
T3 °C  

(T3/T0)

Ацетилен-воздух 6.6 225 (1.7) 4.0 426 (2.4) 26.1 865 (3.9)

Метан-воздух 7.3 250 (1.8) 4.25 477 (2.6) 31.0 1025 (4.4)

Водород-воздух 4.2 205 (1.6) 2.95 401 (2.3) 12.3 609 (3.0)

Пропан-воздух 7.55 258 (1.8) 4.3 495 (2.6) 32.8 1083 (4.6)
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Fig. 7 Total pressure variations for one-shock and two-shock cases 

Time-resolved analysis of the total temperature shows similar variations at the outlet for both operation modes. 
Nevertheless, minimum values do not go below 2000K for two-shock case while single-shock operation faces 
minimum temperature levels 200 K lower as compared to two-shock case. Moreover, high-frequency fluctuations in 
outlet temperature trace in single shock are also attenuated for two-shock case while the dominant frequency of the 
detonation front is doubled. 

 

 

Fig. 8 Total temperature profile for one- and two-shock cases at the outlet section 

In addition to the instantaneous variation of the flow properties, time-averaged evolution of the flow along the 
combustor was extracted at 3 span-wise locations on the annulus (15%, 50% and 85% of the channel height) on each 
of 20 axial locations. Eventually, time-averaged values at 3 span-wise locations are also averaged to achieve a single 
value for each axial stations. Fig. 9 - top shows that the averaged pressure gain attained along the combustor is 
significantly higher for the one-shock as compared to two-shock operation. The gap stays around 1 bar all the way 
from 0.11 m until the outlet. The total pressure level, whereas, monotonically reduces for both cases as the flow 
move towards the outlet. At the outlet, average pressure value for one shock case is around 1075 KPa and 975 KPa 
for two shocks. Consequently, the pressure gain with the RDE with respect to 8 bar inlet pressure results in 34% and 
22% for one-shock and two-shock operation modes, respectively. On the other hand, the trend is inverted for the 
total temperature evolution along the engine (Fig. 9 - bottom). For two-shock case, the temperature level always 
remains above the one-shock and difference increases toward the outlet and reaches 100 K. 
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Fig. 9 Distance averaged total pressure and temperature values for one-shock and two-shock cases 

Fig. 10 depicts the effect of inlet conditions on the total pressure and total temperature variation along the 
combustor for two-shock operation mode. Three inlet total pressure were investigated at 4, 6 and 8 bars. The total 
pressure variation along engine shows a similar evolution for all inlet conditions. Eventually, at the outlet, the 
pressure difference between 4 bar to 6 bar cases yields to 2.8 and the difference between 6 bar to 8 bar cases yields 
to 1.95 bars. Although the pressure difference stands similar with each 2 bar increase on the inlet pressure, the 
overall pressure gain for each conditions differs. In other words, when the RDE is run with 4 bar, 6 bar and 8 bar 
inlet pressures, the total pressure gain at the outlet reaches to 25%, 30% and 22%. 

 
When we look at the total temperature levels along the combustor, the intermediary inlet pressure results in the 

same increase in the temperature for the highest inlet pressure (Fig. 10 - bottom). Henceforth, within the given 
configuration driven by double shock wave, it can be concluded that the 6-bar inlet pressure is the optimum 
condition for the operation with the highest pressure gain and highest temperature rise. The lowest inlet pressure, on 
the other hand, results in 100 K lower outlet temperature than the other cases. 
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Таблица 3.2 Интенсивности скачков и температура за скачками СМК при 
нормальных условиях и скорости Чепмена-Жуге 

Однако детонацию можно поддерживать принудительно. 
Интенсивность ножки Маха J3 для метана и ацетилена составляет 

порядка 30. Это означает, что даже при подаче топливной смеси под дав-
лением 10 атм непосредственно за лидирующей ударной волной давление 
в зоне детонации будет составлять порядка 300 атм. А воспламенение 
поднимает это значение до величины порядка 400 атм. Среднее за цикл 
значение давления имеет порядок 120-140 атм (рис.3.42).  

 
Рисунок 3.42 - Изменение давления на стенках камеры сгорания ротаци-
онного детонационного двигателя за прямым скачком (—) и двумя косыми 

скачками (—) 

Температура на ударной волне с давлением связана соотношением  

 T2/T1=J(1+εJ)/(J+ε), ε=(γ
1)/(γ+1),        (3.13) 

где γ - показатель адиабаты. Для описанных выше 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 J1
T1 °C  

(T1/T0)
J2

T2 °C  
(T2/T0)

J3
T3 °C  

(T3/T0)

Ацетилен-воздух 6.6 225 (1.7) 4.0 426 (2.4) 26.1 865 (3.9)

Метан-воздух 7.3 250 (1.8) 4.25 477 (2.6) 31.0 1025 (4.4)

Водород-воздух 4.2 205 (1.6) 2.95 401 (2.3) 12.3 609 (3.0)

Пропан-воздух 7.55 258 (1.8) 4.3 495 (2.6) 32.8 1083 (4.6)
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Fig. 7 Total pressure variations for one-shock and two-shock cases 

Time-resolved analysis of the total temperature shows similar variations at the outlet for both operation modes. 
Nevertheless, minimum values do not go below 2000K for two-shock case while single-shock operation faces 
minimum temperature levels 200 K lower as compared to two-shock case. Moreover, high-frequency fluctuations in 
outlet temperature trace in single shock are also attenuated for two-shock case while the dominant frequency of the 
detonation front is doubled. 

 

 

Fig. 8 Total temperature profile for one- and two-shock cases at the outlet section 

In addition to the instantaneous variation of the flow properties, time-averaged evolution of the flow along the 
combustor was extracted at 3 span-wise locations on the annulus (15%, 50% and 85% of the channel height) on each 
of 20 axial locations. Eventually, time-averaged values at 3 span-wise locations are also averaged to achieve a single 
value for each axial stations. Fig. 9 - top shows that the averaged pressure gain attained along the combustor is 
significantly higher for the one-shock as compared to two-shock operation. The gap stays around 1 bar all the way 
from 0.11 m until the outlet. The total pressure level, whereas, monotonically reduces for both cases as the flow 
move towards the outlet. At the outlet, average pressure value for one shock case is around 1075 KPa and 975 KPa 
for two shocks. Consequently, the pressure gain with the RDE with respect to 8 bar inlet pressure results in 34% and 
22% for one-shock and two-shock operation modes, respectively. On the other hand, the trend is inverted for the 
total temperature evolution along the engine (Fig. 9 - bottom). For two-shock case, the temperature level always 
remains above the one-shock and difference increases toward the outlet and reaches 100 K. 
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Fig. 9 Distance averaged total pressure and temperature values for one-shock and two-shock cases 

Fig. 10 depicts the effect of inlet conditions on the total pressure and total temperature variation along the 
combustor for two-shock operation mode. Three inlet total pressure were investigated at 4, 6 and 8 bars. The total 
pressure variation along engine shows a similar evolution for all inlet conditions. Eventually, at the outlet, the 
pressure difference between 4 bar to 6 bar cases yields to 2.8 and the difference between 6 bar to 8 bar cases yields 
to 1.95 bars. Although the pressure difference stands similar with each 2 bar increase on the inlet pressure, the 
overall pressure gain for each conditions differs. In other words, when the RDE is run with 4 bar, 6 bar and 8 bar 
inlet pressures, the total pressure gain at the outlet reaches to 25%, 30% and 22%. 

 
When we look at the total temperature levels along the combustor, the intermediary inlet pressure results in the 

same increase in the temperature for the highest inlet pressure (Fig. 10 - bottom). Henceforth, within the given 
configuration driven by double shock wave, it can be concluded that the 6-bar inlet pressure is the optimum 
condition for the operation with the highest pressure gain and highest temperature rise. The lowest inlet pressure, on 
the other hand, results in 100 K lower outlet temperature than the other cases. 
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Интенсивности скачков и температура за скачками СМК при 
нормальных условиях и скорости Чепмена-Жуге 

Изменение давления на стенках камеры сгорания ротационного 
детонационного двигателя за прямым скачком и двумя косыми. 
Давление подачи - 8 атм. 

Аммиачный турбогенератор, давление на 
входе 8 атм, на выходе 4,5 атм.

НТИ

На рис.3.31 показано, что удельный импульс также растет с увеличе-
нием p 0I. Поскольку термодинамический КПД теплового двигателя тем 
выше, чем беднее топливная смесь, то при большем коэффициенте сме-
шения n, удельный импульс J больше. 

 
Рисунок 3.31 - Зависимость удельного импульса РПДэ от давления p 0I в 
камере сгорания первого контура и коэффициента смешения n потоков 
первого и второго контуров при скорости полёта М=2 на высоте h=12 км 

3.4 Охлаждение ракетно-прямоточного двигателя 

3.4.1 Догорание топлива в камере смешения 

В пункте 3.3.4 рассмотрены отдельные результаты расчетных иссле-
дования РПД с цилиндрической камерой смешения по методике, изложен-
ной в Приложении Г. В данном пункте приведены результаты расчетов 
температуры выхлопных газов на выходе из камеры смешения РПДэ в 
диапазоне коэффициентов смешения n=5÷30, что соответствует скорости 
полёта М=1÷5. Принято оптимальное соотношение керосина и кислорода 
в ЖРД первого контура. На рисунке 3.32 представлено сравнение резуль-
татов расчета с экспериментальными данными работы [20]. Хорошо вид-
но, что высокие температуры характерны только для коэффициентов сме-
шения меньше 8.  
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Зависимость удельного импульса РПДэ от давления в камере 
сгорания первого контура и коэффициента смешения n потоков 
первого и второго контуров при скорости полёта М=2 на 
высоте h=12 км 
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                                   а)                                                                 б) 

Рисунок 3.25 - Результаты расчет зависимости коэффициента тяги Cp (а) и 
коэффициента смешения n=Qext/Qin (б) идеального ПВРД от числа Маха 

полёта при температуре в камере смешения T0=2000K 

Видно, что при скорости полёта M=5 коэффициент тяги обращается в 
нуль, наступает «тепловая смерть». На рис.3.26 приведена зависимость 
удельного импульса от скорости полета для различных схем воздухоза-
борника. Как видно на рис.3.26, у идеального ПВРД максимум приходится 
на M=2,5, у реальных ПВРД по мере увеличения потерь полного давления 
в воздухозаборнике оптимум смещается в сторону меньших чисел М. 
Удельный импульс ПВРД в 4-6 раз превышает удельный импульс ЖРД. 

На рис.3.27 показаны высотные характеристики идеального ПВРД. 
Поскольку удельный импульс J и коэффициент тяги Cp идеального ПВРД 
зависят, главным образом, от степени подогрева θ топливной смеси в ка-
мере смешения, то они монотонно увеличиваются, пока уменьшается тем-
пература наружного воздуха Th, т.е. до высоты 11 км. Далее Th остается 
постоянной, соответственно, не меняются и J, Cp. 
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Результаты расчет зависимости коэффициента тяги Cp (а) и 
коэффициента смешения n=Qext/Qin (б) идеального ПВРД от 
числа Маха полёта при температуре в камере смешения 
T0=2000K

НТИ  
1 - идеальный изоэнтропический воздухозаборник,  

2 - воздухозаборник с одним косым скачком и одним прямым, 
3 - воздухозаборник с двумя косыми скачками и одним прямым, 

4 - дозвуковой воздухозаборник с прямым скачком на входе 

Рисунок 3.26 - Зависимость удельного импульса идеального ПВРД от чис-
ла Маха полёта  

 
Рисунок 3.27 - Зависимость удельного импульса J и коэффициента тяги Cp 
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1 - идеальный изоэнтропический воздухозаборник, 
2 - воздухозаборник с одним косым скачком и одним прямым,    
3- воздухозаборник с двумя косыми скачками и одним прямым, 
4 - дозвуковой воздухозаборник с прямым скачком на входе 

Зависимость удельного импульса 
идеального ПВРД от числа Маха полёта 



ВОЕНМЕХ

Сравнение характеристики РПДэ, РПД и идеального ПВРД

10

НТИ

Как видно на рис.3.27, РПДэ заметно превосходит РПД, что является 
следствием более благоприятных условий смешения потоков внешнего и 
внутреннего контура. Действительно, в РПД сверхзвуковая струя внутрен-
него контура, содержащая несгоревшее топливо, перемешивается с холод-
ным дозвуковым потоком внешнего контура. В эжекторе РПДэ внешний 
поток предварительно разгоняется и сжимается, что увеличивает среднее 
давление в камере смешения и КПД дожигания.  

Как видно на рис. 3.25 и 3.26, для ПВРД при типичной температуре в 
камере дожигая топлива 2000˚К, типичное давление составляет p0cc=20 
атм, в рабочем диапазоне скоростей М=1,5÷4 коэффициент смешения из-
меняется в диапазоне n=5÷12.   Для этих условий на рис. 3.29 приведены 
значения J и Cp РПД и РПДэ. 

 
Рисунок 3.29 - Сравнение скоростных характеристик удельного импульса 
J и коэффициента тяги Cp ракетно-прямоточного двигателя с эжектором 

(РПДэ) и без эжектора (РПД), топливо керосин, Q = 4000 ккал/кг, давление 
в камере сгорания первого контура p0I = 20 атм, высота h = 12 км 

Анализируя рис.3.29, можно сделать следующие выводы. Для РПД 
самым оптимальным диапазоном скоростей является диапазон 
М=2,2÷3,3. При условии равенства коэффициентов смешения n, в данном 
диапазоне РПД превосходит РПДэ  и по удельному импульсу J и по коэф-
фициенту тяги Cp, уступая идеальному ПВРД (см. рис.3.26-3.27). Однако 
эти выводы носят формальный характер. Как было показано в разделах 
3.3-3.4, для обеспечения равного с РПДэ коэффициента смешения камера 
у РПД должна быть длиннее в несколько раз. 
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Сравнение скоростных характеристик удельного импульса J и 
коэффициента тяги Cp ракетно-прямоточного двигателя с эжектором 
(РПДэ) и без эжектора (РПД), топливо керосин, Q = 4000 ккал/кг, давление 
в камере сгорания первого контура p0I = 20 атм, высота h = 12 км
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Эжекторный РПД имеет более пологую зависимость J и Cp от M и в 
области малых значений M в разы превосходит РПД. При больших М сте-
пень сжатия внешнего потока в эжекторе падает и стремится к единице, 
т.е. РПДэ вырождается в ПВРД с дозвуковым горением (см. рисунок 3.30). 
Как было показано в п.3.5, границей ПВРД и РПДэ с дозвуковым горением 
является скорость полёта М=5 (рис.3.23). Для РПД верхнюю границу 
применения имеет смысл выбирать в диапазоне М=3,5÷4. На рис. 3.29 
приведена кривая отношения коэффициентов тяг Ĉp РПДэ/Ĉp ПВРД, которая 
показывает, что при M>1 эти два типа двигателей практически эквива-
лентны. Таким образом, основное преимущество РПДэ состоит в том, что 
двигатель работает от момента старта ракеты и при M<2 существенно 
превосходит ПВРД по удельному импульсу и коэффициенту тяги. Увели-
чение давления в камере сгорания внутреннего контура p 0I существенно 
влияет на увеличение коэффициента тяги при больших скоростях. 

 
Рисунок 3.30 - Зависимость степени суммарной сжатия π потока второго 
контура и отношение коэффициентов тяги Ĉp РПДэ и идеального ПВРД от 
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Зависимость степени суммарной сжатия π 
потока второго контура и отношение 
коэффициентов тяги Ĉp РПДэ и идеального 
ПВРД от числа Маха М 
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При наземном и воздушном старте может использоваться одна и та 
же ступень, оснащенная РПДэ, с пределом конструктивной прочности по 
скоростному напору q=7500 даН/м2. Но оптимальные траектории будут 
отличаться существенно (рис.4.3). 

 
Рисунок 4.3 - Траектория выведения при воздушном (….) и наземном (- -) 
старте, Т - температурные ограничения для титана (Ti), инконеля (Inc) и 

теплозащитного покрытия на основе оксида кремния (Si) 

Как видно из рис.4.3, и при наземном старте, и при воздушном, раке-
та летит выше высот, соответствующих как температурным ограничениям, 
так  и прочностным.  

Как будет показано в разделе 5, даже при использовании стандартной 
траектории выведения, за счет того, что удельный импульс у РПДэ состав-
ляет 7500-9000 м/с, т.е. в 2,5-3 раза выше, чем у ЖРД, экономия топлива 
до высоты 35 км составляет не менее 350 кг.  
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скоростью полета М0 и ηt. Из соотношений (3.7-3.8) нетрудно получить 
эту связь 

 ,                   (3.9) 

откуда следует, что если 

,                            (3.10) 

то должно быть М1≥1. Например, при ηt=0.8 и скорости полета М0=5, 

М1=1, т.е. получается, что при М0=5 заканчивается область применения 
традиционных воздухозаборников и ПВРД. Нужно переходить к органи-
зации сверхзвукового горения.  

На рис.3.23 приведен график зависимости оптимальной скорости сжига-
ния углеводородного топлива от скорости полета. 

 

Рисунок 3.23 - Оптимальная скорость топливной смеси, при которой про-
исходит её сжигание 
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Полученный результат можно трактовать и иначе. Как видно, из фор-
мул (3.4, 3.5, 3.8) эффективность ПВРД зависит от степени подогрева газа 
в термодинамическом цикле. При наложении ограничения по конструк-
тивным соображениям на конечную температуру цикла T 1 величина под-
водимого тепла будет тем больше, чем меньше T0. При равенстве  T 1 = T0 

количество тепла, которое можно подвести к рабочему телу, равно нулю. 
Поскольку температура перед входом в камеру смешения зависит от числа 
Маха полёта, то нетрудно найти предельное число полёта Маха M0 lim, при 
котором может работать идеальный ПВРД 

.                        (3.11) 

Данное явление получило название «тепловой смерти» ПВРД.  На рис.3.24 
приведена зависимость предельного числа Маха полёта от отношения 
температуры наружного воздуха Th и предельной по конструктивным со-
ображения температуры газа в камере смешения Tcc. 

 
Рисунок 3.24 - Зависимость предельного числа Маха, соответствующего 
скорости полёта, при котором наступает «тепловая смерть» ПВРД с дозву-
ковым горением (см. 3.11), от суммарной степени повышения температу-

ры θ = T1/Th в камере сгорания и камере смешения 

На рис.3.23 дана другая интерпретация данных с 3.22. При скорости 
полёта M0=5 и ηt=0.8 степень подогрева θ = T1/Th =6.  
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Рисунок 6.5 - Концепция сверхтяжелой РН УР-700 с модульной конструк-
цией - конкурент РН «Энергия» 

Первую ступней образуют навесные топливные баки, только внутри 
вместо блоков, на которых на рис.6.5 написано СССР, располагается каме-
ра смешения эжектора. Вторая ступень - навесные топливные баки и диф-
фузор эжектора. Третья ступень полностью подобна варианту с РДД. Ис-
пользование трёх ступеней позволяет при традиционной траектории вы-
ведения не превышать перегрузку 4g (рис.6.6). 

 
Рисунок 6.6 - График перегрузки во времени для керосинового трехсту-

пенчатого вариант РН СЛК с РПДэ 
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Для показательного закона изменения массы (полёт с постоянной 
перегрузкой) решение второй задачи Циолковского запишется в виде: 

VЦ�wa vac ln(Цi)(1
Ιg(θi)/n0).                       (2.8) 

В формуле (2.8) при строго вертикальном подъеме интеграл гравитаци-
онных потерь Ιg ( θi) обращается в единицу, поэтому для скорости Циол-
ковского можно записать 

VЦ�wa vac ln(Цi)(1
1/n0).                         (2.9) 

2.2.2 Влияние стартовой тяговооруженности 

Как показывает опыт эксплуатации ракетно-космической техники, 
гравитационные потери составляют для классических вертикально стар-
тующих ракет до 85%, поэтому удобно использовать выводы, следующие 
из решения задач Циолковского для выбора параметров первой ступени. 
На рис. 2.4 приведена зависимость гравитационных потерь характеристи-
ческой скорости от стартовой перегрузки. 

 

Рисунок 2.4 - Гравитационные потери в зависимости от стартовой пере-
грузки n0 
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Зависимость гравитационных ΔVg и 
аэродинамических потерь ΔVx 
характеристической скорости. 

Постоянная перегрузка  
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а)                                                б) 

Рисунок 2.18 - Оптимальная перегрузка n0 при показательном законе из-
менения массы при различных значениях интеграла гравитационных по-
терь Ig и относительной массе конструкции ступени µ  (а), зависимость 
гравитационных ΔVg и аэродинамических потерь ΔVx характеристической 

скорости (б) 

Видно, что оптимальная перегрузка монотонно падает с увеличением от-
носительной массы конструкции. Это наводит на мысль, что при одновре-
менном действии всех видов потерь (гравитационных, атмосферных и 
аэродинамических) будет иметь место экстремум зависимости n0 ( µ), но 
сами оптимальные перегрузки должны быть меньше. Действительно, на 
рис. 2.18-а приведены зависимости  оптимальных  стартовых перегрузок 
от весовой отдачи ступени и интеграла гравитационных потерь. Справа на 
рис.2.18-б проведено сравнение аэродинамических потерь и гравитацион-
ных. Сравнивая рис. 2.18 и 2.7, нетрудно заметить, что влияние аэродина-
мического сопротивления приводит к уменьшению оптимальных старто-
вых перегрузок и их смещению в область более легких конструкций 
(меньших µ).  
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Точно в цель
Это нам удается


