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Аннотация. Статья посвящена разработке методики расчета термогазодинамических 
характеристик водородосодержащего углеводородного топлива для силовой уста-
новки воздушно-космического самолета. Получены зависимости теплотворной спо-
собности топлива от его химической формулы, температуры газа перед турбиной от 
химической формулы топлива и теплотворной способности топлива от температуры 
газа перед турбиной, что является основой для формирования облика системы авто-
матического управления силовой установкой с битопливной системой. 
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ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время диапазон высот и 
скоростей полета современных боевых ле-
тательных аппаратов, решающих задачи в 
воздушно-космическом пространстве, не-
прерывно расширяется. При этом летатель-
ные аппараты (ЛА) с турбореактивными 
двухконтурными двигателями с форсажной 
камерой сгорания (ТРДДФ) имеют эксплуа-
тационные ограничения, препятствующие 
дальнейшему росту высоты и скорости. Так, 
при длительном полете со скоростями, со-
ответствующими числу М = 4…5, в резуль-
тате кинетического нагрева происходит 
увеличение температуры конструкции пла-
нера до 500…1000 °С. Это приводит к пре-
вышению предела термической стабильно-
сти углеводородного топлива, начинается 
смолообразование и деструкция топлива и, 
как следствие, происходит отказ топливной 
системы. 

Таким образом, применение углеводо-
родного топлива – авиационного керосина –
достигло своего предела. 

Как видно из рис. 1, это приводит к то-
му, что такой тип двигателей, как ТРДДФ, 
вырождается.  

Для решения задач в воздушно-кос-
мическом пространстве требуется проведе-
ние исследований в области поиска топлива, 
обладающего высокими теплотворной спо-
собностью и хладоресурсом. Для этого 
необходимо переходить на другие типы 
двигателей – сверхзвуковые прямоточные 
воздушно-реактивные двигатели (СПВРД) с 
альтернативным видом топлива, например с 
жидким водородом или его смеси с углево-
дородным топливом. 

Основной особенностью двигателя, ра-
ботающего на жидком водороде, является 
увеличенная в 3 раза удельная теплоемкость 
водорода по сравнению с удельной тепло-



 
АВИ АЦ ИОНН АЯ И  РА КЕТНО -КОСМ ИЧЕСК АЯ ТЕХН ИК А  46 

емкостью керосина [1], что позволяет повы-
сить эффективность двигателя, а именно 
уменьшить удельный расход топлива, массу 
и его габариты.  

 
Рис. 1. Диапазон применения силовых установок с 

воздушно-реактивными двигателями (ВРД) 

В табл. 1 указана сравнительная харак-
теристика топлив, исходя из которой следу-
ет, что у жидкого водорода в 10 раз боль-
ший хладоресурс, а также в 13,5 раз боль-
шая газовая постоянная [2, 3]. Это значит, 
что его можно использовать в газовых во-
дородных турбинах до сгорания, создавая 
тем самым механическую работу на валу. 
Все это существенно влияет как на удель-
ную работу цикла, так и на удельную тягу 
двигателя.  

Таблица  1  
Сравнительная характеристика топлив 

Название Размер-
ность Водород Керосин 

Молекуляр-
ный вес кг/кмоль 2,016 100 

Плотность кг/м3 71 810 
Температура 

кипения К 20,46 423–533 

Теплота сго-
рания низ-

шая 
МДж/кг 120,0 42,9…43,3 

Хладоресурс 
при нагреве 
до темпера-

туры 

К 
13030 1330…1370 

923 623 

Газовая по-
стоянная 

кДж/(кг× 
×К) 4,12 0,30533 

 

Основными характеристиками термоди-
намического цикла являются его работа [4] 
и термический коэффициент полезного дей-
ствия. Математическая модель удельной 
работы цикла двигателя 𝐿𝐿ц представлена 
ниже: 

𝐿𝐿ц =
𝑘𝑘

𝑘𝑘 − 1
𝑅𝑅г𝑇𝑇г∗ �1 −

1

πΣ
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘

� ηр −
𝑘𝑘

𝑘𝑘 − 1
𝑅𝑅в × 

× 𝑇𝑇н �πΣ
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘 − 1� 1

ηсж
 , 

где 𝑅𝑅г, 𝑅𝑅в – газовые постоянные газа и воз-
духа; πΣ – суммарная степень повышения 
давления в компрессоре; ηр –  КПД процес-
са расширения; ηсж – КПД процесса сжатия; 
k – показатель адиабаты; 𝑇𝑇г∗– температура 
газа перед турбиной; 𝑇𝑇н – температура 
наружного воздуха. 

Анализ данной математической модели 
свидетельствует о том, что удельная работа 
цикла напрямую зависит от газовой посто-
янной газа, а значит, при ее увеличении су-
щественно возрастет и удельная работа 
цикла. Кроме того, анализ зависимости га-
зовой постоянной от коэффициента избытка 
воздуха, представленный на рис. 2, показы-
вает, что при приближении к стехиометри-
ческому значению коэффициента избытка 
воздуха газовая постоянная продуктов сго-
рания водорода значительно превышает га-
зовую постоянную продуктов сгорания ке-
росина. 

Эти термодинамические особенности 
продуктов сгорания водорода определяют 
их более высокую работоспособность, осо-
бенно заметную в рабочем процессе высо-
котемпературных нефорсированных и фор-
сированных авиационных газотурбинных 
двигателей. 

Важно отметить, что жидкий водород 
легко испаряется и быстро распространяет-
ся по всему объему жаровой трубы камеры 
сгорания, что способствует расширению 
диапазона устойчивого горения. 
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Еще одной особенностью работы двига-
теля, использующего в качестве топлива 
жидкий водород, является возможность ре-
ализации его хладоресурса для охлаждения 
элементов горячей части двигателя и рабо-
чего тела на линии сжатия.  

Это позволит повысить КПД и работу 
цикла двигателя и, как следствие, осу-
ществить переход к более высокой темпера-
туре газа перед турбиной и степени повы-
шения давления в компрессоре.  

Работы в данной предметной области 
проводились как в России, так и за рубежом. 
Например, в проекте комбинированной си-
ловой установки (КСУ) RB545, созданной 
фирмой Rolls-Royce. При полете с большой 
скоростью в работу включается прямоточ-
ный воздушно-реактивный двигатель 
(ПВРД), при этом в полете в атмосфере воз-
дух, поступающий в КСУ, сжижается за счет 
хладоресурса жидкого водорода и накапли-
вается на борту летательного аппарата. При 
выходе в космическое пространство кисло-
род этого воздуха в сочетании с водородом 
используются в качестве компонентов топ-
лива жидкостного ракетного двигателя. 

В Великобритании участниками проекта 
RB545 разрабатывалась КСУ Sabre, состоя-
щая из газотурбинного двигателя, в котором 
поступающий на вход воздух охлаждается в 
теплообменнике. После набора скорости 
включается прямоточный двигатель, рабо-
тающий на водороде, и при выходе в кос-
мическое пространство включается жид-
костно-ракетный двигатель (ЖРД). 

Особенностью конструкции входного 
теплообменника является практически мгно-
венное (за 0,01 с) охлаждение входящего 
воздуха с 1000 до 123 К. 

Используя хладоресурс криогенного топ-
лива, можно обеспечить повышение эффек-
тивности двигателя за счет уменьшения ко-
личества ступеней компрессора и снижения 
его массы. 

Кроме того, в США фирмой «Локхид» 
разрабатывался высотный сверхзвуковой 
разведчик, работающий на комбинирован-
ном реактивном двигателе с использовани-
ем сжиженных кислорода и водорода. Про-
ект, получивший обозначение CL-400, за-
думывался как разведчик с крейсерской 
скоростью, в 2,5 раза превосходившей зву-
ковую, и расчетной дальностью полета око-
ло 4000 км. Считалось, что самолет с такой 
скоростью и высотой полета будет способен 
проводить разведку объектов, прикрытых 
зенитными комплексами ПВО и перехват-
чиками с управляемым ракетным оружием, 
а возможность дозаправки в воздухе позво-
лит вести наблюдения за любыми объекта-
ми на земном шаре.  

Недостатком CL-400 является трудность 
в обеспечении эксплуатации самолета с та-
ким опасным топливом, а также адаптации 
двигателей под жидкий водород.  

В нашей стране также велись подобные 
разработки. Так, в конце 80-х гг. прошлого 
столетия начались испытания криогенного 
топлива – жидкого водорода на самолете 

Рис. 2. Зависимость газовой постоянной продуктов сгорания топлив от коэффициента избытка воздуха 
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Ту-155 с двигателем НК-88 под руковод-
ством Н. Д. Кузнецова. Был проведен об-
ширный цикл летных испытаний. Все за-
пуски двигателя НК-88 были автоматиче-
скими и проходили по циклограмме. Ос-
новные параметры работы двигателя при 
запусках находились в пределах норм ТУ и 
составляли: время запуска – 75–80 с (по ТУ – 
не более 80 с); температура газа за турбиной 
не превышала 350 °С (по ТУ – не более 
600 °С).  

В дальнейшем  в процессе поэтапной от-
работки криогенных систем были провере-
ны аварийный слив на жидком азоте, отра-
ботано необходимое время захолаживания 
криогенной системы двигателя, параметры 
жидкого водорода, соответствующие гаран-
тированному запуску.  

После успешного завершения наземных 
испытаний были начаты летные экспери-
менты, на всех этапах которых двигатель 
НК-88 работал устойчиво и основные пара-
метры его работы соответствовали нормам 
ТУ. Всего на самолете Ту-155 выполнено на 
жидком водороде 5 полетов общей продол-
жительностью 4 ч 27 мин. Эти полеты дока-
зали, что криогенные топлива в авиации ис-
пользовать можно и нужно. 

Также под руководством В. М. Мясище-
ва велись работы по разработке перспек-
тивного воздушно-космического самолета 
М-19, также работающего на водороде. 
Главной особенностью данного проекта яв-
лялось использование жидкого водорода и 
ядерного реактора. 

В качестве топлива для ТРДДФ и 
ГПВРД использовался водород, он же яв-
лялся и рабочим телом в замкнутом контуре 
ядерного ракетного двигателя. Комбиниро-
ванная силовая установка воздушно-кос-
мического самолета М-19 предполагала по-
этапное включение различных типов двига-
телей в зависимости от режима полета. 

На данный момент все эти перспектив-
ные разработки остановлены и остается 
большое количество вопросов и проблем, 
оставшихся без решения.  

Одним из таких вопросов является воз-
можность использования в качестве топлива 
смеси керосина и водорода, т. е. водородо-
содержащего углеводородного топлива. 

Для этого двигатель должен иметь битоп-
ливную систему, которая должна обеспе-
чить заданный режим работы силовой уста-
новки (реализовать программу управления 
двигателем 𝑇𝑇гмах∗ = const) при увеличении 
скорости полета.  

Сущность заключается в следующем: 
перед подачей в камеру сгорания жидкого 
водорода происходит его «растворение» в 
керосине в системе топливопитания.  

Этот процесс осуществляется на высоте 
полета более 11 000 м и при скоростях, при-
ближающихся к числу М = 4, когда вслед-
ствие торможения потока атмосферного 
воздуха происходит кинетический нагрев 
обшивки летательного аппарата до темпера-
туры 882 К [2], что может привести к де-
струкции углеводородного топлива и отказу 
топливной системы. 

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

Таким образом, для обеспечения опти-
мальных характеристик топлива предлага-
ется разработка методики расчета термога-
зодинамических характеристик водородосо-
держащего углеводородного топлива для 
силовой установки воздушно-космического 
самолета. Данная методика базируется на 
химической формуле топлива, заданной в 
соответствии с количеством водорода и ке-
росина, определении стехиометрического 
коэффициента, коэффициента избытка воз-
духа, теплотворной способности топлива и 
температуры газа на выходе из камеры сго-
рания. 

РЕШЕНИЕ ЗАДАЧИ 

Отличием данной методики от суще-
ствующих является возможность построения 
зависимостей характеристик топлива (тепло-
творная способность, температура газа перед 
турбиной) от его химической формулы и за-
висимости данных характеристик друг от 
друга.  

Методика позволяет определить зависи-
мость изменения формулы топлива от со-
держания в нем водорода и наглядно понять 
степень влияния водорода на энергетиче-
ские характеристики топлива. 

Блок-схема методики представлена 
на рис. 3. 
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Алгоритм расчета термогазодинамиче-
ских характеристик водородосодержащего 
углеводородного топлива следующий: 

1. Задаются исходные данные, включа-
ющие в себя химическую формулу топлива 
С𝑛𝑛𝐻𝐻𝑚𝑚, расход воздуха 𝐺𝐺в и топлива 𝐺𝐺т и 
температуру воздуха 𝑇𝑇к∗  на входе в камеру 
сгорания. 

2. Исходя из заданной формулы топлива
определяется соотношение компонентов в 
нем – углерода и водорода. 

3. По известным молярным массам эле-
ментов определяется массовый стехиомет-

рический коэффициент 𝐿𝐿0 =
µок�𝑛𝑛+

m
4 �

𝑀𝑀∙0,231
, где

µок – молекулярный вес кислорода; 

Рис. 3. Блок-схема методики расчета термогазодинамических характеристик 
водородосодержащего углеводородного топлива 
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n – число атомов углерода в приведенной 
молекуле смеси; 𝑚𝑚 – число атомов водорода 
в приведенной молекуле смеси; 𝑀𝑀 – моле-
кулярный вес топлива [3]. 

4. Зная массовый стехиометрический ко-
эффициент, а также заданный расход возду-
ха и топлива, рассчитываем коэффициент 
избытка воздуха в камере сгорания: 

α = 𝐺𝐺к.с
𝐺𝐺𝑇𝑇∙𝐿𝐿0

, 

где Gк.с – расход воздуха; GТ – расход топ-
лива; 𝐿𝐿0 – массовый стехиометрический ко-
эффициент [5]. 

5. По формуле Менделеева, зная хими-
ческий состав топлива и молярные массы 
элементов, определяем теплотворную спо-
собность топлива:  

𝐻𝐻𝑢𝑢 = 418(81𝑛𝑛 ∙ 12 + 246𝑚𝑚)
𝑀𝑀

, 

где 𝑛𝑛 – число атомов углерода в приведен-
ной молекуле смеси; 𝑚𝑚 – число атомов во-
дорода в приведенной молекуле смеси; 𝑀𝑀 – 
молекулярный вес топлива. 

6. По значениям 𝐻𝐻𝑢𝑢, α и 𝐿𝐿0 определяем
температуру газа перед турбиной: 

𝑇𝑇г∗ = 𝑇𝑇к∗ + 𝐻𝐻𝑢𝑢∙ηг
𝛼𝛼∙𝐿𝐿0∙𝑐𝑐𝑝𝑝кс

,

где 𝑇𝑇к∗  – температура воздуха на входе в ка-
меру сгорания; ηг – коэффициент полноты 
сгорания (задается 0,98…0,99); 𝑐𝑐𝑝𝑝кс – тепло-
емкость продуктов сгорания в камере сго-
рания [1]; 𝐻𝐻𝑢𝑢 – теплотворная способность 
топлива; 𝐿𝐿0 – массовый стехиометрический 
коэффициент; α – коэффициент избытка 
воздуха в камере сгорания. 

7. В блоке обеспечения заданной про-
граммы управления силовой установкой 
𝑇𝑇гмах∗ = const происходит  увеличение ко-
личества водорода в топливе при достиже-
нии скорости полета до М ≥ 4 и его умень-
шение при снижении скорости полета до 
М < 4.  

8. На основе полученных данных опре-
деляется зависимость теплотворной способ-
ности топлива от его химической формулы, 
температуры газа перед турбиной от хими-
ческой формулы топлива и теплотворной 
способности топлива от температуры газа 
перед турбиной. 

Результатом данной методики могут 
быть зависимости, представленные на 
рис. 4, анализ которых свидетельствует о 
том, что теплотворная способность топлива, 
полученная при использовании в качестве 
топлива водорода, более чем в 2 раза пре-
вышает теплотворную способность топлива, 
полученную при использовании, например, 
метана, а температура газа перед турбиной 
при работе двигателя на водороде больше 
на 40 % по сравнению с углеводородным 
топливом. 

Рис. 4. Зависимость теплотворной способности 
топлива и температуры газа перед турбиной  

от химической формулы топлива 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Таким образом, полученные зависимо-
сти термогазодинамических характеристик 
топлива от его химической формулы явля-
ются основой для формирования облика си-
стемы автоматического управления силовой 
установкой воздушно-космического само-
лета с битопливной системой, функциони-
рование которой обеспечивает реализацию 
программы управления двигателем в широ-
ком диапазоне высот и скоростей полета.  
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