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Abstract 

This paper describes the method for estimating the integral characteristics of a generic scramjet 
with an integrated pro-pulsion system. Calculations of the specific impulse and heat fluxes in 
the propulsion system for the X-43 and X-51 generic scramjets have been carried out. The results 
obtained are in good agreement with the estimates of other authors (in the speed range 
5 < M < 10), as well as with the known graphs of the dependence of the specific impulse for 
various types of engines depending on the flight Mach number. 
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Аннотация 

В работе изложена методика оценки интегральных характеристик концептуального ГЛА 
с интегрированной двигательной установкой. Проведены расчеты удельного импульса и 
тепловых потоков в двигательной установке для ГЛА X-43 и X-51. Полученные резуль-
таты находятся в хорошем соответствии с оценками других авторов (в диапазоне скоро-
стей 5 < М < 10), а также с известными графиками зависимости удельного импульса для 
различных типов двигателей в зависимости от числа Маха полета и типа используемого 
топлива.   

Ключевые слова: ГЛА, удельный импульс, горение. 

1. Введение 

В настоящее время в мире активно ведутся работы по созданию Гиперзвуковых Лета-
тельных Аппаратов (ГЛА) [1–4]. Несмотря на кажущуюся простоту конструкций, разработка 
работающего ГЛА является серьезной инженерной задачей. На начальном этапе проектиро-
вания важно уметь быстро оценить жизнеспособность исследуемого ГЛА. Существуют до-
статочное количество работ по исследованию течения отдельно в воздухозаборнике [5–7], 
двигателе [7–18] и сопле [19]. Однако в этих работах общие характеристики Гиперзвуковых 
Прямоточных Воздушно-Реактивных Двигателей (ГПВРД) не могут быть четко определены, 
поскольку между камерой сгорания и воздухозаборным устройством происходит интенсив-
ное взаимодействие. Вместо этого эффективность двигателя можно рассчитать с помощью 
анализа термодинамического цикла, который описывает эффективность всей термодинами-
ческой системы и дает теоретические результаты независимо от детальной конструкции дви-
гателя. Это ценный инструмент для проектирования ГЛА перед наземными или летными ис-
пытаниями, и он способен прогнозировать важные тенденции и чувствительность характери-
стик двигателя. Входными переменными таких упрощенных моделей ГПВРД являются число 
Маха, температура и давление набегающего потока, а также расход топлива.  

Одна из первых инженерных методик расчета ГПВРД описана в книге Хайзера и Пратта 
[1]. В работе [20] с помощью подобной инженерной методики исследуется летательный ап-
парат с ПВРД. В работе [21] была описана квазиодномерная модель ГПВРД интегрирован-
ного в ГЛА. Модель камеры сгорания имела обратную связь с моделью изолятора, что соот-
ветствует процессу автоматической регулировки изолятора. В работе [22] использовалась 
квазиодномерная модель для описания течения в камере сгорания и сопле, однако не иссле-
довалась возможность термического запирания потока. В работе [23] исследовался концеп-
туальный ГЛА на водородном топливе, с тремя компрессионными рампами и различными 
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углами расширения сопла. В работе [24] проводится оптимизация формы осесимметричного 
ГЛА с воздухозаборником Буземана [25], а также исследуется зависимость удельного им-
пульса от числа Маха. Результаты аналитических вычислений сравнивались с результатами 
двумерного турбулентного расчета. В статье [26] с помощью метода оценки интегральных 
характеристик проводилась многопараметрическая оптимизация концептуального ГЛА.  

В данной работе в качестве концептуального ГЛА используется модель с двумя ком-
прессионными рампами, внешний вид которой представлен на рис. 1. Используемая модель 
позволяет быстро проводить оптимизацию ГЛА, а также в отличие от описанных выше мо-
делей позволяет оценить конвективный тепловой поток к стенке камеры сгорания. В исполь-
зуемой модели используются приведенные ниже приближения [27]: 
 модель является двумерной с постоянной шириной;  
 газ является совершенным (постоянная величина pс ); 
 поток воздуха через ДУ >> потока вдуваемого топлива;  
 поток на входе в изолятор параллелен стенкам; 
 пренебрегается эффектами вязкости. Рассматривается только внутренняя часть ЛА 

(пренебрегается трением внешней обшивки).  

 

Рис. 1. Схема концептуального ГЛА с интегрированной двигательной установкой 

На первом этапе задаются параметры полета ( 1M , 1p , 1T , ), а также геометрические 
особенности установки ( 1 2 1 2 3, , , , ,eh h h h  ). Далее последовательно производится расчет па-
раметров на выходе из воздухозаборника, которые являются условиями на входе в изолятор. 
После этого происходит расчет течения в изоляторе (используя модель течения Фанно). В 
случае, если из-за трения (например, при длинном изоляторе) возникает запирание потока, 
требуется изменить условия полета или геометрию ЛА. Если пренебречь трением в изоля-
торе, то рассчитанные условия на выходе из воздухозаборника являются сразу начальными 
условиями на входе в камеру сгорания. Задавая тип топлива, полноту сгорания и скорость 
его подачи (коэффициент избытка топлива или окислителя), определяется температура и ско-
рость на выходе из камеры сгорания. В случае термического запирания горение будет про-
должаться и энергия поступать в поток, однако это будет приводить к уменьшению расхода 
воздуха. Если поток сверхзвуковой и происходит его термическое запирание, то это приводит 
к возникновению нормальной ударной волны, что приведет к сильному увеличению сопро-
тивления и уменьшению силы тяги. Поэтому следует избегать термического запирания. Если 
возникает термическое запирание, то итерационно уменьшается количество подачи топлива, 
пока не пропадет термическое запирание. После этого, с использованием изоэнтропических 
соотношений производится расчет течения в сопле. После проведения расчета, необходимо 
убедиться, что скорость на выходе из сопла превосходит скорость полета. Таким образом, 
рассчитав газодинамические параметры во всех сечениях ЛА можно вычислить силу тяги и 
удельный импульс всей установки, а также произвести оценку теплового потока на стенку 
камеры сгорания. В случае, если сила тяги положительная, то результат расчета запоминается 
и отображается на общем графике зависимости удельного импульса от числа Маха полета. В 
противном случае необходимо произвести изменения геометрии ЛА. После проведенных 
оценок исследуемый ЛА можно анализировать более подробно с помощью 2D и 3D моделей 
[9].  
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Итоговая блок-схема метода расчета интегральных характеристик концептуального 
ГЛА с интегрированной силовой установкой показана на рис. 2.  

 

Рис. 2. Блок-схема метода расчета интегральных характеристик концептуального ГЛА с инте-
грированной силовой установкой 

2. Анализ течения в воздухозаборнике 

Общая схема течения в воздухозаборнике представлена на рис. 3. Красной пунктирной 
линией отмечены скачки уплотнения. 

 

Рис. 3. Схема течения в воздухозаборнике 
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Скачки 1 и 2 сойдутся на кромке внешней стенки только при определенных условиях 
полета (расчетный режим). В этом случае двигательная установка работает максимально эф-
фективно. Если скорость ЛА будет выше это оптимального режима, то внутри изолятора воз-
никнет система скачков, которая приведет к снижению эффективности. Если скорость будет 
ниже расчетного режима, то скачки вообще не попадут на стенку изолятора и поток воздуха 
через изолятор будет меньше оптимального значения. Использование приближения расчет-
ного режима является частой практикой при решении подобного рода задач [1]. 

На первом этапе задаются параметры полета ( 1M , 1p , 1T , ), а также геометрические 
особенности установки ( 1 2 1 2 3, , , , ,eh h h h  ). Можно задать высоту полета и по значениям 
стандартной атмосферы получить начальные значения плотности давления и температуры. 
Универсальная газовая постоянная 8.31 Дж моль KR   . Молекулярный вес воздуха 

0.029   кг/моль. Рассчитаем плотность воздуха из уравнения состояния 
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Проекция числа Маха вдоль продольной оси (рис. 4) сохраняется 
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Решая численно данное уравнение, можем определить величину  . 

 
Рис. 4. Схема потока при прохождении скачка уплотнения 
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Зная, что  2 2 1 1M M sinn      можем определить величину 2M . 

Температуру можно определить из уравнения состояния.  

 2
2

2

p
T

R




  (8) 

Аналогично определяются условия в области (2), (3), (4). Так как поток на входе в изо-
лятор параллелен стенкам, угол 3 1 2    . Таким образом удается рассчитать газодинами-
ческие параметры ( 4M , 4p , 4T ), на входе в изолятор. Данный подход легко обобщить и на 
воздухозаборники с другим количеством компрессионных рамп.  

3. Расчет течения в изоляторе 

В качестве модели течения в изоляторе используем приближение потока Фанно [28]. 
Течение Фанно это адиабатический поток через канал постоянной площади, в котором учи-
тывается эффект трения. Формула, которая описывает такое течение следующая [28]: 
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Здесь гидравлический диаметр 
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 для прямоугольного канала; f  − коэффициент 

трения Фаннинга (в данной работе считается постоянным и равным 0.002); L  − расстояние 
от начала камеры о места термического запирания потока.  

Дозвуковой поток в канале при наличии трения будет ускоряться, а сверхзвуковой бу-
дет замедляться. Таким образом, в адиабатическом канале постоянной площади с трением на 
некотором расстоянии от начала канала возникнет запирание потока (при M 1 ). Для того, 
чтобы определить, насколько изменится скорость потока в результате трения в канале, необ-
ходимо воспользоваться формулой (9), подставив вместо числа Маха значение скорости на 
входе в камеру и определить значение L . Если длина канала XL  больше или равна критиче-
ской длины L , то возникнет термическое запирание и поток на выходе будет звуковым. Если 
длина канала XL  меньше критической длины L , то воспользуемся формулой (9) для опре-
деления величины M , подставив вместо L  значение XL L  . Полученное уравнение проще 
всего решить численно. Определив величину скорости по формулам для течения Фанно 
можно определить давление, температуру и плотность на выходе из изолятора.  

3. Расчет течения в камере сгорания 

Для описания потока в камере сгорания воспользуемся моделью течения Рэлея [28]. Те-
чение Рэлея описывает неадиабатическое течение без трения через канал постоянной пло-
щади, где учитывается эффект подвода или отвода тепла. Энергия, выделяемая в результате 
химической реакции при сгорании массы топлива fm  будет равна f f rQ m h   , где rh  − 
энергия, выделяемая при химической реакции. Для водорода и JP-7 энергия, выделяемая в 
результате полного сгорания равна 120 Дж/кг и 43 Дж/кг, соответственно. Полнота сгорания 

с принимается равной 0.8. Расход топлива связан с расходом воздуха через коэффициент 
избытка топлива 
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Здесь stf  − отношение масс топлива и окислителя в стехиометрической смеси. Для водорода 

0.125stf  . Для углеводородного топлива в общем виде химическую реакцию можно пред-
ставить в следующем виде:  

  2 2 2C H O CO H O
4 4x y
y y

x x     
 

 

В этом случае 
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8 4st
x y

f
x y





 (11) 

Удельная энергия, подводимая в поток воздуха 
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Полная температура на выходе из камеры сгорания  
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, (13) 

где 1003pC   Дж/кг·K − теплоемкость газа (будем считать равной теплоемкости воздуха). 
Обозначая 0T   − температуру запирания, можно воспользоваться формулой для потока Рел-
лея [28] 
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Аналогично, как и в случае потока Фанно, дозвуковой поток в канале при подводе тепла 
будет ускоряться, а сверхзвуковой будет замедляться. Таким образом, в канале постоянной 
площади с подводом тепла на некотором расстоянии от начала канала возникнет термическое 
запирание. Если полная температура на выходе из камеры 06T  больше температуры запира-
ния потока 0T  , то поток на выходе будет звуковым. В этом случае целесообразно уменьшать 
величину подачи топлива до того момента, пока эти температуры не сравняются. Если же 
температура 06T  меньше температуры термического запирания потока 0T  , то воспользуемся 
следующим соотношением: 
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Подставляя в (15) выражения (14) и (13) можем определить величину скорости 6M  на 
выходе из камеры сгорания. Зная полную температуру 06T  и скорость 06T  можно вычислить 
температуру 6T . По формулам для течения Рэлея можно определить остальные газодинами-
ческие параметры на выходе из камеры сгорания.  

4. Расчет течения в сопле 

Для описания течения газа в сопле применим модель изоэнтропийного потока с изме-
няемой площадью. Используем изоэнтропические соотношения 

 

1 1 1 1
2 1 2 121 2 1

1 M
M 1 2

A

A

 
 



  
 



         
 (16) 



Физико-химическая кинетика в газовой динамике 2023 Т.24(1)     http://chemphys.edu.ru/issues/2923-24-1/articles/1017/ 

 8

Здесь A  − это критическая площадь сечения в сопле (в этом месте поток звуковой). Исполь-
зуя выражение (16) определим площадь критического сечения. Зная площадь на выходе из 
сопла можно определить число Маха на выходе из сопла. Используя тот факт, что полная 
температура и давление в изоэнтропийном потоке сохраняется, можно найти температуру, 
давление и плотность на выходе из сопла.  

Вторым способом расчета условий на выходе из сопла является предположение, что 
давление на срезе сопла должно равняться атмосферному давлению. Используя это предпо-
ложение и выражение (16) можно определить оптимальную площадь выходного сечения.  

5. Метод оценки теплового потока 

Существуют различные подходы для оценки тепловых потоков к поверхности при 
больших скоростях течения [29]. В качестве упрощенной модели оценки теплового потока 
рассмотрим сверхзвуковой пограничный слой на бесконечной пластине. Толщина погранич-
ного слоя на пластине определяется следующим соотношением: 

 
Rex

x   

Будем считать температуру стенки постоянной и равной 500wT   K. Температура по-
тока T  в камере сгорания определяется из методики, изложенной выше. Тепловой поток на 

стенку получается 
d

d
w

w
T T T

q k k
x 


  , где k  − теплопроводность воздуха. Теплопровод-

ность воздуха зависит от температуры и давления. Для нашей оценки будем считать тепло-

проводность равной 0.06 Вт/(м·K). Число Рейнольдса Re
uL


 , где   − динамическая вяз-

кость воздуха. Примем равной 618.6 10    Па·с. Таким образом, тепловой поток оценива-
ется по следующей формуле: 

  w w
u

q k T T
L




   (17) 

6. Определение интегральных характеристик 

Для того, чтоб определить интегральные характеристики необходимо определить силу 
тяги сопла по формуле  

  nozzle 7 7 6 6 6 6 6 7 6F m V m V V A V V      (18) 

Помимо силы тяги, создаваемой соплом, на ЛА действуют силы (рис. 5) давления на 
воздухозаборник  

 
2 2

2 2 1 1
1 1 1

sin sin
sin

p p
D F

h w h w
 


  

  
  

и 

 
3

3
2

p
D

h w



 

Тогда полная сила, действующая на ЛА (без учета силы трения), равна 

 total nozzle 2 1F F D D    (19) 
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Рис. 5. Схематическое изображение сил давления, действующих на воздухозаборник 

Удельный импульс рассчитывается по формуле 

 total
sp

f

F
I

m g



 (20) 

7. Результаты численного моделирования 

Пробный расчет был проведен для аппарата похожего на X-51 [30]. Были заданы следу-
ющие геометрические параметры: 1 23 , 7.37     , 1 0.035h   м, 2 0.18h   м, 3 0.036h   м, 

0.58eh   м. Коэффициент избытка топлива задавался равным  =1, а эффективность горения 
comb 0.8  . В качестве топлива был выбран водород. Давление и температура набегающего 

потока соответствуют полету на высоте 21 км. При расчёте силы давления на воздухозабор-
ник учитывалось, что воздухозаборника имеет переменную ширину.  

Также был проведен расчет для аппарата похожего на X-43 [31]. Были заданы следую-
щие геометрические параметры: 1 23 , 11.5     , 1 0.06h   м, 2 0.2225h   м, 3 0.1h   м, 

0.48eh   м. Коэффициент избытка топлива задавался равным  =1, а эффективность горения 
comb 0.8  . В качестве топлива был выбран авиационный керосин (JP-7). Давление и темпе-

ратура набегающего потока соответствуют полету на высоте 30 км.  
На рис. 6 показана рассчитанная зависимость удельного импульса от числа Маха для 

аппаратов X-43 и X-51. Закрашенные области рисунка взяты из работы [32].  

 

Рис. 6. Зависимость удельного импульса от числа Маха для аппаратов 
X-43 и X-51. Задний фон рисунка взят из работы [32]. Линии соответ-
ствуют результат расчетов. Знаками отмечены результаты удельного 
импульса из работы [33] 
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Серым цветом обозначена область для водорода, голубым – для углеводородного топ-
лива. Линии соответствуют результатам расчетов данной работы. Синяя линия − это резуль-
тат расчета для аппарата X-43. Розовыми (X-43) красными (X-51) знаками отмечены резуль-
таты из работы [33]. Следует отметить хорошее согласие между полученными результатами 
и результатами других авторов [33]. Также полученные результаты хорошо соответствуют 
теоретическим областям зависимости удельного импульса от числа Маха. Модель также поз-
воляет оценить теоретически возможный диапазон чисел Маха для предложенных геомет-
рий. Для аппарата X-51 этот диапазон от 4.5 до 14 М. Для аппарата X-43 этот диапазон от 4 
до 13.8 М. Следует также отметить, что с уменьшением числа Маха удельный импульс рас-
тет. Однако, при некотором значении скорости (~ 5 М) удельный импульс стремительно 
уменьшается. Это связано с тем, что геометрия исследуемых аппаратов оптимизирована на 
работу в режиме ГПВРД. Уменьшение скорости полета приводит к небольшой скорости на 
входе в камеру сгорания, что приводит к термическому запиранию потока и уменьшению 
эффективности работы двигательной установки. При высокой скорости полета (> 13 М) силы 
тяги двигателя не хватает для преодоления силы сопротивления. 

Масса топлива в аппарате X-51 была равна 120 кг. В расчетах ширина аппарата прини-
малась равной 80 см. В этом случае легко оценить время полета, разделив объем топливного 
бака на расход топлива. Умножив рассчитанное время на скорость полета, можно опреде-
лить, что дальность полёта составляет 765 км. В эксперименте [30] дальность полета равня-
лась 400 морским милям (~ 740 км). В работе [22], используя другой метод оценки дальности 
полета аппарата X-51 при массе топлива 120 кг дальность ~ 980 км. 

Зададим длину камеры сгорания 1 м для X-51 и X-43. Тогда используя предложенную 
методику оценки теплового потока получим, что для аппарата X-51 максимальный тепловой 
поток на стенку камеры равен 4.9 Вт/см2. Для аппарата X-43 тепловой поток составляет  
9.9 Вт/см2. Полученные значения являются типичными для подобного типа ЛА [34–36]. 

8. Заключение 

Описан метод оценки интегральных характеристик типового ГЛА с интегрированной 
двигательной установкой. С помощью предложенной методики проведен тестовый расчет 
для ГЛА X-51 и X-43. Были вычислены теоретически возможные диапазоны скоростей для 
исследуемых геометрий ГЛА. Полученные результаты находятся в хорошем соответствии с 
оценками других авторов (в диапазоне скоростей 5 < М <10), а также с известными графиками 
зависимости удельного импульса для различных типов двигателей в зависимости от числа 
Маха полета.  Произведённая оценка максимальных тепловых потоков к стенкам камеры сго-
рания соответствует типичным значениям для аналогичных ГЛА. Оценка дальности полета 
ГЛА X-51 близка к экспериментально наблюдаемой величине.   
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