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Аннотация Ключевые слова 
Рассмотрены горючие, используемые в качестве 
рабочего тела в прямоточных воздушно-реактив-
ных двигателях. Целью исследования является 
проведение многокомпонентного анализа, кото-
рый включает в себя сравнение физико-химиче-
ских, энергетических характеристик горючего,  
а также результатов термодинамического и балли-
стического анализов для обеспечения наилучших 
компоновки и дальности полета модельного воз-
душно-космического самолета. На основании ана-
лиза литературных источников сформированы 
основные требования к горючим прямоточных 
воздушно-реактивных двигателей воздушно-косми-
ческого самолета. Приведена методология оценки 
эффективности топлив. Для криогенных углеводо-
родов, соответствующих разработанным требова-
ниям, применительно к модельному летательному 
аппарату проведены расчеты и определены полнота 
сгорания, зависимости коэффициента тяги, удель-
ного импульса и дальности от коэффициента из-
бытка окислителя и скорости полета. Показано, что 
рассматриваемые углеводородные горючие при 
прочих равных условиях реализуют близкие пока-
затели тягово-импульсных и траекторных характе-
ристик. Лучшие показатели по полноте сгорания, 
дальности полета и запасу топлива на борту самоле-
та получены при рассмотрении криогенного мета-
на. С учетом сложности эксплуатации метана из-за 
необходимости поддержания низких температур  
и повышенного давления в качестве основного типа 
горючего для прямоточных воздушно-реактивных 
двигателей воздушно-космического самолета реко-
мендуется использовать криогенный пропан 
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Введение. Современная гражданская авиация непрерывно модернизиру-
ется в различных областях науки и техники: повышаются параметры рабо-
чего процесса, внедряются новые технологии и конструкционные матери-
алы, улучшаются аэродинамические характеристики летательных аппара-
тов (ЛА). В то же время существует ряд проблем, таких как повышение 
топливной эффективности и обеспечение возможности осуществления 
экстренной перевозки грузов, решение которых связано не только с мо-
дернизацией существующих изделий, а с созданием и внедрением высоко-
скоростных средств для пассажирских и транспортных перевозок — воз-
душно-космических самолетов (ВКС).  

Облик перспективного высокоскоростного ВКС HEXAFLY-INT, разра-
боткой которого занимаются ведущие отечественные предприятия и науч-
ные институты (ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского, ЦИАМ им. П.И. Баранова, 
МФТИ) совместно с Eвропейским космическим агентством, приведен  
на рис. 1. Предполагается, что конечным результатом работ станет созда-
ние пассажирского самолета на криогенном горючем, вместительностью  
до 150 пассажиров, способного доставить их на дальность 7 800 км (пере-
лет по маршруту Москва — Вашингтон) не более чем за 2 ч. Аналогичны-
ми проектами в свое время занимались ПАО «Туполев» (Ту-2000)  
и АО «РКС «МиГ» (МиГ-АКС). 

 

Рис. 1. Облик перспективного ВКС HEXAFLY-INT 
 

 Созданные ранее сверхзвуковые транспортные самолеты — Ту-144  
и «Конкорд», как и вся гражданская авиация, оснащены турбореак-
тивными двигателями (ТРД) [1, 2]. При всех имеющихся достоинствах,  
в частности повышенных значениях удельного импульса в диапазоне 
скоростей, соответствующих числам Маха нМ < 3, данный тип двигателя 
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на практике не способен обеспечить полет на гиперзвуковых скоростях  
н(М  > 5). Поэтому в качестве перспективных силовых установок, спо-

собных реализовать потребные скорости и дальности полета, рассматри-
ваются прямоточные воздушно-реактивные двигатели (ПВРД). 

Одной из определяющих задач двигателестроения является рацио-
нальный выбор топливной композиции, поскольку ее характеристики 
влияют на летно-технические параметры самолета и эффективность си-
стемы в целом. Например, в рамках исследований, проведенных для ТРД, 
показано, что замена керосина на сжиженный природный газ (СПГ) при-
водит к уменьшению потребного запаса горючего на борту самолета, по-
скольку благодаря повышенным значениям теплотворной способности 
снижается удельный расход топлива. Кроме того, проведенные расчеты 
показали возможность уменьшения стоимости и повышения класса эколо-
гичности ЛА [3]. Результаты исследований в области создания авиацион-
но-космических систем с комбинированными двигательными установка-
ми, предназначенными для вывода полезной нагрузки (ПН) на околозем-
ную орбиту, также указывают на высокую зависимость характеристик  
аппарата, в том числе массы ПН, от типа используемого топлива [4].  
Таким образом, выбор горючего для ЛА представляет собой комплексную 
задачу оптимизации, решение которой связано с использованием междис-
циплинарного подхода. Примером таких методик является многокомпо-
нентная модель оценки эффективности различных типов топлив для си-
стемы аппарат–силовая установка–топливо, разработанная для самолетов 
с ТРД [5, 6]. Применительно к внутриатмосферным аппаратам с ПВРД 
данный вопрос рассмотрен недостаточно, поэтому комплексный анализ, 
включающий в себя сравнение физико-химических, энергетических харак-
теристик горючих и определение термодинамических и баллистических 
параметров для обеспечения наилучших результатов по компоновке  
и дальности полета модельного ВКС с ПВРД, является актуальной задачей. 

Виды и характеристики топлив. В ПВРД применяются различные 
типы топлив: жидкие, твердые, порошкообразные, пастообразные, сус-
пензии. В зависимости от типа двигателя и его назначения подбираются 
топливные композиции, сочетающие определенные физико-химические 
свойства и способные обеспечить необходимый режим работы в задан-
ных условиях эксплуатации. 

Применительно к ВКС использование твердых топлив нецелесооб-
разно из-за токсичности некоторых компонентов продуктов сгора- 
ния (ПС) и трудностей, связанных с регулированием рабочего процесса. 
Возможность регулирования режима работы двигателя является неотъ-
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емлемым требованием при создании ЛА для гражданской авиации из-за 
необходимости обеспечения различных траекторий полета. Порошкооб-
разные и пастообразные топлива, а также суспензии, в свою очередь, 
имеют неудовлетворительные эксплуатационные свойства и малые сроки 
хранения, что ограничивает их применение в подобных системах. 

В настоящей работе будут рассматриваться только однокомпонентные 
жидкие топлива, что в перспективе позволит значительно упростить си-
стему подачи и конструкцию ЛА в целом. Параметры основных топлив, 
применяемых в качестве рабочего тела в ПВРД, приведены в табл. 1 [7]. 

На основании анализа специализированной литературы сформиро-
ваны общие требования к горючим для ПВРД ВКС [8, 9]: 

– применяемое топливо не должно образовывать отложений в систе-
мах подачи во всех диапазонах рабочих температур, поскольку появление 
осадка может привести к нарушению работы системы регулирования и, 
как следствие, к нерасчетному режиму работы двигателя; 

– в обеспечение долговременной работы конструкции ПВРД и его 
внутренних узлов топливо не должно проявлять коррозионную агрес-
сивность к используемым материалам; 

– топливо должно быть стабильным при хранении; температуры ки-
пения и замерзания должны обеспечивать стабильную эксплуатацию 
двигателя в заданных условиях без использования дополнительного обо-
рудования; 

– плотность топлива как характеристика, определяющая габаритные 
размеры аппарата, должна быть максимально возможной; 

– для выполнения требований по дальности топливо должно иметь 
высокое значение низшей массовой теплотворной способности Hu; 

– хладоресурс топлива должен быть достаточным для обеспечения 
охлаждения конструкции камеры сгорания двигателя; 

– ПС топлива не должны быть агрессивными, токсичными и канце-
рогенными; 

– топливо должно быть удобным и безопасным в эксплуатации, 
иметь достаточную сырьевую и производственную базы, а также невысо-
кую стоимость. 

Предварительный анализ характеристик горючих (см. табл. 1) на соот-
ветствие требованиям показал, что использование топлив на основе гидра-
зина, пентаборана и оксида этилена невозможно в силу высокой токсич-
ности, а на основе этилового спирта — из-за низкого значения теплотвор-
ной способности. 
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Среди всех представленных горючих наилучшие энергетические ха-
рактеристики имеет жидкий водород (Hu = 120 000 кДж/кг), применение 
которого в перспективе позволит получать высокие значения удельного 
импульса. Вместе с тем являясь высокоэффективным топливом, особен-
но с точки зрения охлаждения, водород имеет ряд недостатков: низкую 
плотность, способность к охрупчиванию конструкционных материалов, 
пожаро- и взрывоопасность при эксплуатации. Помимо прочего, его спо-
собность к сжатию при воздействии повышенных давлений усложняет 
конструкцию топливно-насосных агрегатов, входящих в состав силовой 
установки [10, 11]. Возможность использования сжиженного водорода  
в качестве горючего в гражданской авиации была подтверждена на при-
мере самолета Ту-155 с экспериментальным двигателем НК-88 [12]. Од-
нако по ряду причин, включающих отсутствие потребной инфраструкту-
ры, позволяющей добывать водород в промышленных масштабах, хра-
нить и эксплуатировать его на аэродромах, данный проект и аналогичные 
ему были временно прекращены. 

Керосин — сравнительно дешевое и широко распространенное в авиа-
ции горючее, имеющее удовлетворительные энергетические и охлаждаю-
щие свойства. В условиях постоянного роста стоимости нефтепродуктов,  
а также истощения месторождений в мире проводятся исследования, 
направленные на разработку синтетического керосина, который в пер-
спективе будет обладать повышенной энергетикой и плотностью [13]. 

Одним из перспективных способов улучшения летно-технических ха-
рактеристик ЛА считается использование криогенных углеводородных  
горючих — метана, этана и пропана, которые имеют высокие уровни  
теплотворной способности и плотности. Одним из преимуществ этих го-
рючих является возможность увеличения их хладоресурса за счет органи-
зации эндотермического разложения на простые соединения под воздей-
ствием внешнего источника теплоты. К эндотермическим реакциям спо-
собны только сложные углеводороды, начиная с этана. Исследования  
показывают, что суммарный хладоресурс пропана, взятый относительно 
его теплотворной способности при температуре в баке –180 С, становится 
близким к хладоресурсу жидкого водорода и в 1,7 раза превышает хладо-
ресурс метана [14]. 

Сравнение физико-химических и энергетических параметров приве-
денных горючих не дает возможности определить наилучший вариант, 
поскольку основной задачей при проектировании ЛА является выполне-
ние летно-технических характеристик, являющихся в общем случае мно-
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гопараметрическими зависимостями, определяемыми в том числе термо-
динамическими характеристиками ПС горючего.  

Методы оценки эффективности топлива. В общем случае под эф-
фективностью топлива понимается степень его соответствия заданным 
параметрам и способность обеспечить потребный уровень эффективно-
сти самого ЛА, т. е. уровень скорости и дальность полета. На начальных 
стадиях исследования используются два способа оценки данного пара-
метра — термодинамический и баллистический [15–17]. 

Термодинамическая оценка эффективности состоит в определении 
удельных параметров силовой установки без учета особенностей кон-
струкции. Применительно к ПВРД целесообразно проводить оценку 
удельного импульса двигателя у ,I  который определяется следующим 
выражением [10]: 

 у
т

,RI
m

  

где R — тяга двигателя; тm  — массовый расход горючего. 
Определение тяги двигательной установки как равнодействующей всех 

сил, действующих на внешние и внутренние поверхности тракта, затруд-
нено из-за сложности вычислений. Поэтому для упрощения задачи и ухода 
от учета параметров конструкции используют коэффициент тяги [10]: 

 2
н н

дв

,

2

R
RC

VF
  

где двF  — площадь поперечного сечения камеры сгорания двигателя;  

н  — плотность набегающего потока воздуха; нV  — скорость полета ЛА. 
Для определения коэффициента тяги предлагается использовать га-

зодинамический подход [10]: 

 н д
н н 2н н н н н

1 ( ) 22 ,
M

a x a
R

k z C fC f
k k

 (1) 

где н  — коэффициент расхода воздуха через поперечное сечение возду-
хозаборного устройства (ВЗУ); нf  — относительная площадь струи пото-
ка на входе в ВЗУ; нk  — показатель адиабаты набегающего потока возду-
ха; н  и a  — приведенные скорости набегающего потока и потока на 
срезе сопла; дxC  — дополнительное сопротивление ВЗУ; af  — относи-
тельная площадь среза сопла. 
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Параметр  в (1) представляет собой термодинамический ком-
плекс, характеризующий параметры ПС топлива в потоке воздуха: 

 пс н пс 0пс

пс н н 0н

1 1
.

1
k nk R T

k k R n T
 (2) 

Термодинамические величины с индексом «пс» относятся к пред-
сопловому объему; считается, что процессы смешения и горения в нем 
завершены при реализации максимальной полноты сгорания топлива. 

Коэффициент тяги RC  является одним из параметров, определяю-
щих характер полета ЛА, что можно наглядно продемонстрировать урав-
нением динамики полета: 

 
2н дв н н

ЛА м ЛА
м

sin ,
2R x

dV F Vm C C F m g
dt F

 (3) 

где ЛАm  — текущее значение массы ЛА с ПВРД; мF  —  площадь миделя 
ЛА; xC  — коэффициент лобового сопротивления ЛА; θ  — угол тангажа. 
Как следует из уравнения (3), отношение RC  и xC определяет значение  
и знак градиента скорости полета: R xC C  —  маршевый режим с посто-
янной скоростью движения, R xC C — разгонный режим полета. 

Подход к расчету тяговых характеристик, основанный на газодина-
мических функциях (1), является упрощенным и не в полной мере отра-
жает изменение теплофизических свойств воздуха при торможении,  
а также свойств ПС в двигателе. Данный метод является удобным для 
проведения оценочных расчетов на ранних стадиях проектирования, в то 
время как учет переменности свойств среды требует многократного 
определения равновесного состава смеси воздуха и ПС горючего.  

Частично переменность термодинамических характеристик (2) мож-
но учесть путем их параметризации и представления полной температу-
ры 0пс,T  газовой постоянной псR  и показателя адиабаты псk  ПС в виде 
зависимостей от полной энтальпии потока смI  и коэффициента избытка 
окислителя к.с.  Для этого по диапазону изменения параметров смI   
и к.с,  который определяется по известному диапазону траекторных  
параметров нV  и H, с помощью программного комплекса TERRA [18] 
собирается матрица термодинамических характеристик смеси ПС топли-
ва с воздухом.  
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Для определения текущих значений термодинамических характери-
стик ПС необходимо использовать полную энтальпию потока [19]: 

 к.с 0
см 298 ф

к.с 0 к.с 0

1 ,
1 1f

LI H I
L L

  

где 
к.с 0

1
1 L

 — массовая доля ПС топлива; 298fH  — энтальпия обра-

зования ПС; к.с 0

к.с 01
L

L
 — массовая доля воздуха. 

В этом случае полнота сгорания топлива  учитывается параметром 
фиктивной энтальпии воздуха ф ,I  которая характеризует энтальпию 
воздуха, поступающего в камеру сгорания двигателя с учетом потерь [19]: 

 ф 0н к.с
к.с 0

1
,uI I H

L
  

где  
к.с

к.с

1 при 1, 
0 при 1;

  

0н I  — энтальпия потока набегающего воздуха. 
Основным показателем баллистической эффективности топлива яв-

ляется дальность полета ЛА, которую в первом приближении можно 
оценить по формуле Бреге [20] из предположения, что полет ЛА проис-
ходит с постоянной скоростью н,V  при постоянном угле атаки п,  малом 
изменении высоты Н на протяжении траектории и постоянном средне-
траекторном удельном импульсе ПВРД у :I  

 ЛА т
н у

т
ln ,e

m m
L k V I K

m
 (4) 

где ek  — коэффициент, учитывающий влияние кривизны земной по-
верхности; K  — параметр, определяющий аэродинамическое качество 
ЛА с ПВРД (отношение подъемной силы к силе лобового сопротивле-
ния); тm  — масса топлива на борту. Использование данной формулы да-
ет возможность получить качественную оценку без учета расхода топлива 
и изменения режимов полета. Поэтому для проведения уточненного ана-
лиза, позволяющего учесть изменение различных параметров ЛА во вре-
мени, рекомендуется использовать систему уравнений динамики полета 
ЛА [21]: 
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 (5) 

где Y — подъемная сила ЛА; ЗR  — радиус Земли, используемый для учета 
кривизны поверхности; вm  — расход воздуха. 

По результатам решения системы уравнений (5) определяется запас 
топлива, необходимый для полета ЛА на заданную дальность. 

Постановка задачи исследования. В настоящей работе рассматрива-
ется модельный ЛА с ПВРД, устойчиво работающий в диапазоне чисел 
Маха нМ  = 5–6 на высоте Н = 20 км, схема которого подобна изделию  
Х-51 (рис. 2). В качестве основных топлив рассматриваются криогенные 
горючие: метан (СН4), этан (С2Н6), пропан (С3Н8) и авиационный керо-
син (С7,21Н13,75). 

 

Рис. 2. Схема ЛА с ПВРД Х-51А 

В расчетах использовались аппроксимированные значения аэроди-
намических характеристик Х-51А [22]. Исследование эффективности 
проводилось для диапазона коэффициентов избытка окислителя в каме-
ре сгорания ПВРД к.с = 0,5–2,5, при которых возможно функционирова-
ние двигателя и выполнение потребных режимов полета [23]. 
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В целях уточнения анализа и дополнения исходных данных для каж-
дого рассматриваемого горючего определены зависимости полноты сго-
рания топлива от коэффициента избытка окислителя к.с( )  (рис. 3)  

и числа Маха полета н(М ) (рис. 4). Для решения поставленной задачи  
использовалось численное моделирование течения топливовоздушной 
смеси в камере сгорания модельного ЛА [24] в пакете прикладных про-
грамм ANSYS Fluent, реализованное для следующих условий: постановка  
задачи —  двумерная, подача топлива осуществлялась через форсунку ще-
левого типа, коэффициент избытка окислителя варьировался в пределах 

к.с  = 0,5–2,5, для моделирования горения использовались одно- и двух-
стадийные кинетические модели [25–27]. По результатам моделирования 
определялись массовые доли компонентов ПС в предсопловом объеме 
камеры сгорания, необходимые для расчета текущего значения полноты 
сгорания в соответствии со следующей зависимостью [28, 29]: 

 хим

max
,Q

Q
  

где хим г к.с 0 298(1 ) f i iQ H L H g  — количество теплоты, фактически 
выделившейся при сгорании топлива ( гH  — энтальпия образования го-
рючего; 298f iH  — энтальпия образования i-го компонента ПС; ig  — 
массовая доля i-го компонента ПС); maxQ — максимальное тепловыделе-
ние при сгорании топлива. 

 

 

Рис. 3. Зависимость полноты сгорания 
горючих от коэффициента избытка 

окислителя н(М 6)  

Рис. 4. Зависимость полноты сгорания 
метана от числа Маха полета  
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Полученные зависимости полноты сгорания топлива качественно  
соответствуют кривым, снятым в процессе экспериментального исследо-
вания модельных высокоскоростных камер сгорания [30], что говорит  
о возможности их использования в рамках настоящей работы. Относи-
тельно низкие значения полноты сгорания связаны с недостаточной про-
работкой системы подачи и конструкции двигательной установки. Сниже-
ние полноты при переходе от метана к керосину связано со свойствами 
самих горючих, в том числе со стехиометрическим коэффициентом. При-
веденные зависимости используются далее при оценочных расчетах. 

Анализ результатов исследования. В целях определения наилучшего 
варианта горючего для рассматриваемого модельного ЛА проведены расче-
ты и получены зависимости тягово-импульсных, траекторных и массогаба-
ритных характеристик самолета. Для оценки эффекта перехода к криоген-
ным горючим все параметры отнесены к соответствующим, полученным 
для керосина при прочих равных условиях. 

На рис. 5 приведены зависимости относительного коэффициента тя-
ги модельного ЛА оRC  от коэффициента избытка окислителя к.с  для 
скоростей, соответствующих числам Маха нМ  = 5 и 6. 

 

 Рис. 5. Зависимость относительного коэффициента тяги оRC  от коэффициента 
избытка окислителя к.с  ( нМ  = 5 (а) и 6 (б)) 

Приведенные зависимости имеют характерный максимум при к.с  = 1, 
что является следствием максимального тепловыделения при данных 
условиях. Для всех рассмотренных горючих о 1.RC  Это связано со зна-
чением стехиометрического коэффициента, который уменьшается при пе-
реходе от метана до керосина (L0 = 14,7–17,4). Таким образом, при прочих 
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равных условиях ЛА на керосине более эффективен на разгонных режимах 
полета. Уменьшение коэффициента тяги с ростом скорости полета являет-
ся следствием его обратной зависимости от параметров заторможенного 
потока воздуха 0н( )T  и ПС топлива 0пс( ).T  

Как и в случае с коэффициентом тяги о ,RC  зависимости относитель-
ного удельного импульса у.о ,I  приведенные на рис. 6, имеют выраженный 
максимум при к.с  = 1. Эффективность ЛА определяется максимально 

возможным значением удельного импульса. Для модельного ЛА на метане 
получаем выигрыш по данному показателю в среднем на 10 % относитель-
но керосина при полете со скоростью, соответствующей числу Маха нМ  = 
= 5 и на 5 % при нМ  = 6. Выигрыш по удельному импульсу составляет для 
этана 4 и 2 %, для пропана 2 и 1 %. Отметим, что криогенные горючие дают 
положительный прирост по импульсу в диапазоне коэффициентов избыт-
ка окислителя к.с  = 0,625–2. Причиной завышенного значения удельного 
импульса двигателя на керосине на режимах «бедной» смеси, по всей ви-
димости, являются свойства рассматриваемого горючего, напрямую влия-
ющие на термодинамические характеристики ПС. Сравнение характери-
стик ПС (табл. 2) показало, что при к.с 2,5  температура ПС для всех 
типов топлив практически одинакова, в то время как при к.с  = 1 разность 
температур составляет в среднем 24 %, чем и обусловлен характер кривых 
на рис. 5. 

 

Рис. 6. Зависимость относительного удельного импульса уоI  от коэффициента 
избытка окислителя к.с ( нМ  = 5 (а) и 6 (б)) 
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Таблица 2 

Зависимость температуры (K) ПС топлива при различных условиях 

Компонент горючего 
Коэффициент избытка окислителя 

к.с  = 1 к.с  = 2,5 
Мн = 5 Мн = 6 Мн = 5 Мн = 6 

Метан СH4 2 733 2 867 2 098 2 397 
Этан C2H6 2 731 2 866 2 096 2 397 
Пропан C3H8 2 731 2 867 2 095 2 396 
Керосин C7,21H13,75 1 974 2 299 2 092 2 396 

 
На рис. 7 приведена диаграмма относительных значений максималь-

ной дальности полета модельного ЛА, полученных по формуле Бреге (4) 
для режима максимального тепловыделения к.с  = 1. 

 

Рис. 7. Относительное значение максимальной дальности полета  
для ЛА на разных типах топлива и скоростей полета 

 
Значения относительной дальности полета полностью (см. рис. 7) со-

относятся со значениями удельного импульса (см. рис. 6), так как имеют 
прямую зависимость. Наилучшие показатели получены для ЛА на сжи-
женном метане. Для подтверждения целесообразности выбора того или 
иного горючего дополнительно проводятся расчеты с использованием 
системы уравнений (5), что позволяет определить массогабаритные ха-
рактеристики потребных баков при условии осуществления маршевого 
полета (скорость и высота полета остаются неизменными) на дальность 
7000 км, режим работы камеры к.с  = 2. 
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Анализ полученных расчетным путем данных (рис. 8, а) показал, что 
по расходным характеристикам наибольшей экономичностью обладает 
метан — потребный запас топлива на 17 % меньше потребного запаса ке-
росина при прочих равных условиях, что объясняется относительно вы-
сокими значениями теплотворной способности Hu и стехиометрического 
коэффициента Lо. Однако из-за низкой плотности по объему баков метан 
дает худшие характеристики из всех рассмотренных горючих (рис. 8, б). 

Рис. 8. Относительные значения потребной массы горючего оmm  (а)  
и объема топливных баков оmV  (б) 

 
Отметим, что при использовании метана (как и в случае с водородом) 

в качестве основного типа горючего масса конструкции самого ЛА будет 
больше на m  за счет установки дополнительного технически сложного 
оборудования, поддерживающего условия криогенного состояния горю-
чего. Использование этана в качестве горючего также ограничено из-за 
необходимости создания достаточно высокого давления для поддержа-
ния его сжиженного состояния, что потребует дополнительного обору-
дования. Таким образом, наиболее практичным как с точки зрения экс-
плуатации, так и по энергетике и возможности применения в системе 
охлаждения является сжиженный пропан. При прочих равных условиях 
ЛА на пропане в сравнении с керосином дает выигрыш по дальности по-
лета ~ 5 %, потребному запасу топлива ~ 10 % и по удельному импульсу 
(для . ,  близких к единице) ~ 4 %. 

Выводы. Приведена методология оценки эффективности различного 
типа горючих, включающая в себя сравнение физико-химических и энерге-
тических характеристик, термодинамический и баллистический анализы. 
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Анализ полученных результатов совместно с приведенными физико-
химическими и энергетическими характеристиками топлив и требовани-
ями к ним указывает на возможность применения углеводородных горю-
чих в гражданских проектах. 

Для модельного ЛА с ПВРД при варьировании горючего в соответ-
ствии с методикой выполнены расчеты и получены зависимости коэф-
фициента тяги и удельного импульса от коэффициента избытка окисли-
теля, определены максимальная дальность полета и массогабаритные ха-
рактеристики потребных топливных баков в отношении к аналогичным 
параметрам ЛА на керосине. 

Показано, что наилучшие результаты с точки зрения тягово-импуль-
сных и траекторных характеристик обеспечиваются при снаряжении ЛА 
метаном. 

С учетом сложности эксплуатации метана и этана (из-за необходимо-
сти поддержания низких температур в первом случае и повышенного дав-
ления во втором) в качестве основного типа горючего для ПВРД ВКС ре-
комендуется использовать криогенный пропан, что позволит получить 
прирост по дальности полета, уменьшить потребную массу топлива и уве-
личить удельный импульс двигательной установки при сравнении с анало-
гичными характеристиками ЛА на керосине. 
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Abstract Keywords 
The paper considers fuels used as a working body  
in ramjets. The study aims to conduct a comprehensive 
examination that includes comparing physical, chemi-
cal and power characteristics of the fuels, as well as the 
results of thermodynamic and ballistic analyses,  
in order to ensure the best possible outcome in terms of 
layout and range of the spaceplane simulated. We ana-
lysed existing publications to state the main require-
ments for fuels to be used in spaceplane ramjets.  
We present a method of estimating fuel efficiency. The 
requirements developed for the spaceplane simulated 
were used to select a range of cryogenic hydrocarbons, 
for which we computed combustion efficiency and 
determined the thrust coefficient, specific impulse and 
flight range as functions of oxidizer-to-fuel ratio and 
flight velocity. We show that the hydrocarbon fuels 
under consideration manifest similar thrust, impulse 
response and trajectory characteristics, all other condi-
tions being equal. Cryogenic methane displayed the best 
combustion efficiency, flight range and onboard fuel 
capacity. Given that methane is difficult to work with 
due to the low temperatures and increased pressure it 
requires, we propose using cryogenic propane as the 
main ramjet fuel type 

Ramjet, spaceplane, fuel effi-
ciency, hydrocarbon fuels,  
combustion efficiency 
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