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Рассмотрен способ форсирования сверх- и гиперзвуковых воздушно-реактивных дви-
гателей подачей воды на их вход. Способ позволяет расширить диапазон применения 
воздушно-реактивных двигателей с дозвуковым горением топлива по скорости поле-
та до восьми чисел Маха, по высоте полета — до 45 км. При скорости полета более 
трех–четырех чисел Маха температура торможения воздуха становится выше крити-
ческой для воды, что делает ее существование невозможным при подаче на вход в 
двигатель. Образующийся при испарении воды пар является рабочим телом внутрен-
него термодинамического цикла воздушно-реактивного двигателя, что определяет 
физическую сущность рассматриваемого способа. Предложены три варианта гипер-
форсированных воздушно-реактивных двигателей: гиперфорсированный турбореак-
тивный двигатель, гиперфорсированный прямоточный воздушно-реактивный двига-
тель и гиперфорсированный турбоэжекторный двигатель. Приведены характеристи-
ки гиперфорсированных двигателей. Отмечены их преимущества перед двигателями, 
у которых гиперфорсаж отсутствует. Предложенный способ представляет интерес для 
применения в авиационной и ракетно-космической технике, в частности, при созда-
нии авиационных ракетно-космических систем. Показано, что использование гипер-
форсажа в турбоэжекторном двигателе позволяет повысить скорость полета самоле-
та-разгонщика до семи чисел Маха, а высоту полета — до 40 км, что открывает новые 
перспективы для освоения космоса. 
Ключевые слова: гиперфорсаж, газотурбинные двигатели, прямоточные воздушно-
реактивные двигатели, турбоэжекторные двигатели, гиперзвуковая скорость полета 

This paper introduces a thrust augmentation method for super- and hypersonic jet engines 
by means of applying water at the engine intake. This method expands the use of jet engines 
with subsonic combustion, allowing velocities up to Mach 8 and altitude up to 45 km. At 
velocities higher than 3–4 Mach, stagnation temperature of the air is getting higher than the 
critical temperature of water, which makes the existence of water at the gas turbine engine 
intake impossible. Water vapour as a working medium of a jet engine creates the so-called 
inner thermodynamic circle. This phenomenon defines the physics of the thrust 
augmentation method proposed. The author discusses three variants of hyper afterburner 
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application: hyper afterburner turbojet, hyper afterburner ramjet, and hyper afterburner 
turbo ejecting engine. The presented basic specifications of the hyper afterburner engines 
qualitatively differ from those of their prototypes (engines without the hyper afterburner 
thrust augmentation function). The proposed thrust augmentation method of jet engines is 
of a special interest for the aerospace field, particularly, for creating air launch systems. It is 
shown that the application of hyper afterburner in turbo ejecting engines can increase 
velocity and altitude of the launch aircraft up to Mach 7 and 40 km respectively, thus 
opening new avenues in space exploration. 
Keywords: hyper force, gas turbine engines, ramjet engine, turbojet engine, hypersonic 
flight speed 

Повышение скорости и высоты полета совре-
менных летательных аппаратов (ЛА) невоз-
можно без разрешения системных проблем, 
возникающих при создании высокоскоростных 
воздушно-реактивных двигателей (ВРД). 

Традиционные методы форсирования тяги 
ВРД, такие как повышение температуры газа 
перед турбиной и использование форсажа, уже 
не обеспечивают прирост скорости и высоты 
полета ЛА. Рекорд скорости для пилотируемого 
ЛА, составляющий 3540 км/ч, принадлежит 
американскому стратегическому самолету-раз-
ведчику SR-71, максимальная высота полета 
которого составляет 29 км. Рекорд скорости 
установлен в 1976 г., что фактически подтверж-
дает вывод о системном характере проблем 
больших скоростей полета. 

В основе этих проблем лежит ряд объектив-
ных причин: недостаточная производитель-
ность компрессора, вызванная ростом темпера-
туры воздуха на входе в ВРД; недостаточная 
мощность турбины из-за ограничений по тем-
пературе газа перед лопатками; высокая темпе-
ратура лопаток компрессора как следствие ро-
ста температуры воздуха, проходящего по трак-
ту компрессора; диссоциация продуктов 
сгорания топлива; проблемы организации го-
рения топлива в основной камере сгорания 
(КС), связанные с необходимостью постоянно-
го расширения рабочего диапазона по составу 
топливно-воздушной смеси; снижение коэф-
фициентов полезного действия (КПД) элемен-
тов двигателя на нерасчетных режимах; высо-
кая температура конструкции ВРД в целом 
и др. 

По мнению автора, комплексным решением 
проблемы создания ВРД больших скоростей 
может стать гиперфорсаж, представляющий 
собой форсирование тяги сверх- и гиперзвуко-
вых ВРД подачей воды на вход в двигатель [1]. 

При скоростях полета, соответствующих 
числу Маха М > 3,0…3,5, температура тормо-

жения воздуха 
нТ  становится выше критиче-

ской для жидкости (воды, топлива, жидкого 
кислорода и др.), что делает ее существование 
при подаче на вход в ВРД невозможным. 

Переход жидкости в газообразное состоя-
ние сопровождается следующими физически-
ми явлениями: снижением температуры (уве-
личением плотности) воздуха на входе в ВРД, 
и, соответственно, ростом расхода воздуха че-
рез двигатель; повышением расхода топлива 
вследствие возрастания расхода воздуха; уве-
личением расхода газа из-за роста расходов 
воздуха, топлива и жидкости; увеличением 
теплоподвода (количества теплоты, подводи-
мого к единице массы газа), связанным с по-
вышением теплоемкости газа и увеличением 
перепада температур в КС. 

Благодаря этим явлениям тяговые и расход-
ные характеристики ВРД улучшаются: первые 
за счет увеличения подводимой к двигателю 
энергии (топлива); вторые за счет повышения 
коэффициента расхода воздуха (отношения 
действительного расхода воздуха к теоретиче-
ски возможному [2]). 

Цель работы — исследование возможностей 
применения гиперфорсажа в авиационной и 
ракетно-космической технике. 

Автором предложены газодинамические 
схемы ВРД: гиперфорсированного турбореак-
тивного двигателя (ТРД) [2], гиперфорсиро-
ванного прямоточного воздушно-реактивного 
двигателя (ПВРД) [3] и гиперфорсированного 
турбоэжекторного двигателя (ТРДЭ) [4]. Схемы 
исследованы методом математического моде-
лирования. 

Создан пакет стационарных одномерных 
математических моделей, которые учитывают 
физические взаимосвязи между элементами 
гиперфорсированных двигателей, коэффициен-
ты потерь давления в их каналах и элементах, 
КПД элементов, полноту сгорания топлива, 
влияние температуры и состава газа на его теп-
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лофизические свойства, диссоциацию продук-
тов сгорания. 

Модели прошли тестирование путем расчета 
характеристик известных ВРД с их последую-
щим сравнением с таковыми, полученными с 
помощью сертифицированных программ. Схо-
димость результатов оказалась удовлетвори-
тельной. 

 
Гиперфорсированный ТРД (рис. 1) [2] вклю-
чает в себя входное устройство 1, водяной кол-
лектор 2 с форсунками, направленными по по-
току воздуха, турбокомпрессор 3, смеситель 4, 
через который проходит воздушный канал, со-
единяющий воздушную полость за турбоком-
прессором с каналами охлаждения лопаток 
турбины, и выходное устройство 5. 

На рис. 2 в координатах «давление р — 
удельный объем v» показан термодинамиче-
ский цикл гиперфорсированного ТРД. Цикл 
состоит из внешнего цикла Lц1 (цикла Брайтона 
с отводом теплоты при сжатии) и внутреннего 
цикла Lц2 (цикла Письменного). Отличие внеш-
него цикла от внутреннего состоит в том, что 
внешний цикл имеет энергообмен с внешней 
средой, а внутренний — только с внешним 
циклом [5]. 

Отсутствие во внутреннем цикле теплооб-
мена с внешней средой исключает внешние по-
тери, что делает термический КПД внутренне-
го цикла в составе тепловой машины равным 
единице: вся теплота, поглощенная внутренним 
циклом, а это разница между полученной и 
возвращенной внешнему циклу теплотой, пре-
образуется в работу. 

К внешнему циклу (см. рис. 2) подводится 
теплота 1,q  а отводится — 2 .q  Вследствие пере-
дачи теплоты q1-2 из внешнего цикла во внут-
ренний (при той же температуре газа перед 
турбиной 

г )Т  количество теплоты 1 ~ q  
 г к~ ( )Т Т  возрастает (понижается температу-

ра воздуха на выходе из компрессора 
к ).Т  Об-

щая работа цикла гиперфорсированного ТРД 
определяется как Lц = Lц1 + g Lц2, где g  — отно-
сительный расход воды (отношение расхода 
воды к расходу воздуха). 

Как видно из рис. 2, общая работа цикла ги-
перфорсированного ТРД увеличивается (на ве-
личину заштрихованной площади) по отноше-
нию к работе цикла ТРД. 

При сверх- и гиперзвуковых скоростях по-
лета ЛА вода (пар), подаваемая на вход в ВРД, 
становится вторым рабочим телом, которое 
наравне с первым (воздухом) участвует во всех 
термодинамических процессах, происходящих 
в двигателе: формирует дополнительный (внут-
ренний) цикл, наличие которого определяет 
физическую сущность гиперфорсажа как спосо-
ба форсирования ВРД. 

Выполнен расчет скоростных характеристик 
гиперфорсированного ТРД (см. рис. 1). Исход-
ные данные: взлетная тяга Rо = 20 000 даН; сте-
пень повышения давления в компрессоре на 
взлетном режиме  к.о 5;  температура газа пе-
ред турбиной на взлетном режиме 

г.о  =T  
= 2400  К;  минимальный коэффициент избытка 
воздуха в КС  min 1,06;  минимальный пере-
пад давлений в турбине  т min 1, 43;  макси-
мальный перепад давлений в турбине  т max  
1,86;  КПД элементов двигателя — стандарт-
ные (на взлетном режиме КПД компрессора 
к.о = 0,82; КПД турбины т.о = 0,9; полнота сго-
рания топлива г.о = 0,99); потери давления во 
входном устройстве — стандартные [6]; отбор 
воздуха на охлаждение двигателя — 7 %; коэф-
фициент интенсивности охлаждения лопаток 
турбины — 0,7; КС — двухзоновая [7], сопло-
вые аппараты — керамические. 

На рис. 3 приведены скоростные характери-
стики гиперфорсированного ТРД на высоте 
полета ЛА Н = 20 км, где л.тТ  — температура 
лопаток турбины; Суд — удельный расход топ-

 

Рис. 1. Схема гиперфорсированного ТРД 

 
Рис. 2. Цикл гиперфорсированного ТРД 
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лива;   — суммарная степень повышения дав-
ления воздуха; пη ,  ηе  и оη  — полетный, эф-
фективный и общий КПД; к  — степень по-
вышения давления в компрессоре; т  — сте-

пень понижения давления в турбине; Gт и Gв — 
расход топлива и воды.  

Анализ скоростных характеристик гипер-
форсированного ТРД выявил следующее. До 

 
Рис. 3. Скоростные характеристики гиперфорсированного ТРД на высоте полета ЛА Н = 20 км 
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числа Маха М = 2,7 приведенная частота вра-
щения компрессора nк.пр  поддерживается по-
стоянной: сначала (до М = 1,2) за счет повыше-
ния температуры газа перед турбиной Тг ,  за-
тем — за счет роста перепада давлений в 
турбине т .  Физическая частота вращения 
компрессора nк  увеличивается пропорцио-
нально квадратному корню из температуры 
торможения воздуха 

нТ  [8]. 
При числе Маха М = 2,7 перепад давлений в 

турбине достигает максимального значения 
 т max 1,86,  физическая частота вращения nк  
перестает расти, приведенная частота вращения 
nк.пр  снижается. 

При числе Маха М = 3,2 на вход компрессо-
ра подается вода в количестве, обеспечиваю-
щем постоянство температуры воздуха на входе 
в компрессор 

в.к(Т   650 К) и на выходе из него 

к(Т   1100 К, см. рис. 3). Подача воды увеличи-

вает расход воздуха через двигатель, что видно 
по изменению коэффициента расхода воз-
духа КG. Коэффициент тяги двигателя СR резко 
возрастает. Эффект роста СR усиливается за 
счет некоторого повышения частоты враще-
ния nк ,  которое является следствием роста от-
носительного расхода топлива qт, как результа-
та того же форсирования водой. 

При числе Маха М > 2,2 температура лопа-
ток турбины Тл.т = 1200 К поддерживается по-
дачей воды в смеситель (см. рис. 1). Вода, ис-
пользуемая при форсировании тяги двигателя, 
является пассивным топливом, обладающим 
хладоресурсом и кинетической энергией, кото-
рые наравне с энергией керосина (кинетиче-
ской, химической, хладоресурсом) преобразу-
ются в работу перемещения ЛА. 

Удельный расход топлива Суд определяется 
как сумма расходов активного (керосин) и пас-
сивного (вода) топлив, приходящихся на 1 даН 
тяги в течение часа: 

   G G
С

R
т в

уд
3600( ) ,  

где R — тяга двигателя. 
При М > 3,2 расход воды Gв  резко возраста-

ет. Как следствие этого, гиперфорсаж имеет 
смысл применять на высотах 20 км и более, где 
расходы воздуха и, соответственно, воды мини-
мальные. 

Общий КПД оη  с ростом скорости полета 
ЛА приближается к 0,6 (см. рис. 3), что являет-
ся следствием роста суммарной степени повы-
шения давления   и числа Маха. 

По газодинамическим возможностям гипер-
форсированный ТРД (см. рис. 3) превосходит 
известные форсированные одноконтурные и 
двухконтурные ТРД [9] и, по-видимому, в пер-
спективе заменит их. 

При гиперзвуковых скоростях полета ЛА до-
статочно остро стоит проблема энергетического 
вырождения ВРД. В первую очередь это отно-
сится к ПВРД как двигателям, обладающим 
наибольшими скоростями полета [6]. 

Считается, что ПВРД подвержены энергети-
ческому вырождению, когда температура воз-
духа на входе в КС вследствие кинетического 
нагрева приближается к температуре газа на 
выходе из КС [10]. Гиперфорсаж локализует это 
физическое явление. 

 
Гиперфорсированный ПВРД (ПВРДФ) [3] 
(рис. 4) характеризуется тем, что при гиперзву-
ковых скоростях полета ЛА в газовоздушный 
тракт двигателя подается вода. В результате ис-
парения воды температура воздушного потока 
снижается. 

При температуре воздушного потока менее 
1500…2000 К энергетического вырождения 
ПВРДФ как газодинамической схемы не проис-
ходит. Как показывают расчеты, это соответ-
ствует скоростям полета ПВРДФ порядка вось-
ми чисел Маха. 

В целях сравнения возможностей ПВРДФ и 
ПВРД выполнен расчет скоростных характери-
стик обоих двигателей. Исходные данные обоих 
двигателей: диаметр миделя Dмид = 1,3 м; коэф-
фициент избытка воздуха в КС к.с = 1,1; потери 
давления во входном устройстве, КС, выходном 
устройстве — стандартные [6]; диссоциация 
продуктов сгорания учитывается. 

На рис. 5 приведены скоростные характери-
стики ПВРДФ (сплошные линии) и ПВРД 
(штриховые линии) на высоте полета ЛА Н = 
= 30 км. Здесь Тк.с  — температура воздуха на 

 
Рис. 4. Схема гиперфорсированного ПВРД: 

1 — входное устройство;  
2 — водяной коллектор с форсунками;  

3 — водяной коллектор; 4 — КС;  
5 — выходное устройство 
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входе в КС; 
гТ  — температура газа на выходе 

из КС; Gг — расход газа. 
Анализ скоростных характеристик, приве-

денных на рис. 5, показал следующее. До числа 
Маха М = 5,4 характеристики ПВРДФ и ПВРД 
совпадают. При достижении числа Маха М = 5,4 
температура воздуха на входе в КС Тк.с  = 1500 К, 
температура газа на выходе из КС 

гТ  = 2800 К. 
При дальнейшем росте скорости полета (числа 
Маха) на вход в ПВРДФ подается вода в количе-
стве, при котором температура паровоздушной 
смеси на входе в КС поддерживается постоян-
ной Тк.с  = 1500 К. Температура газа на выходе из 
КС также поддерживается постоянной 

г(Т  = 
= 2800 К). 

По сравнению с ПВРД в ПВРДФ увеличива-
ются расходы газа Gг и топлива Gт (см. рис. 5), 
что позволяет ПВРДФ поддерживать высокий 
коэффициент тяги СR на тех скоростях полета, 
где у ПВРД происходит интенсивное сниже-
ние СR. При числе Маха М > 6 коэффициент 

тяги ПВРДФ начинает падать, что является 
следствием возрастания потерь давления во 
входном устройстве [6]. 

Эффективность ПВРД (общий КПД o) как 
тепловой машины при использовании гипер-
форсажа повышается. Вода, как уже отмеча-
лось, обладает хладоресурсом и кинетической 
энергией, которые наравне с энергией топлива 
(кинетической, химической, хладоресурсом) 
преобразуются в работу перемещения ЛА, что 
способствует росту o. 

ПВРДФ как газодинамическая схема может 
быть применен при создании гиперзвуковых 
ЛА (ГЛА). Например, корпорация Lockheed 
Martin приступила к разработке гиперзвуково-
го беспилотника SR-72 с турбопрямоточными 
двигателями, развивающего скорость до числа 
Маха М = 6 [11]. В турбопрямоточных двигате-
лях предполагается использовать двухрежим-
ный ПВРД: сверх- и гиперзвуковой. Замена 
двухрежимного ПВРД на ПВРДФ позволит, по 

 
Рис. 5. Скоростные характеристики ПВРДФ ( ) и ПВРД ( ) на высоте полета ЛА Н = 30 км 
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мнению автора, существенно улучшить харак-
теристики турбопрямоточного двигателя и ГЛА 
в целом. 

Результаты исследований в области созда-
ния гиперзвукового ПВРД (ГПВРД) в рамках 
«Плана разработки ГЛА в США на период до 
2030 г.» [12] не дают оснований считать ГПВРД 
в полной мере работоспособным двигателем, 
скорее наоборот. Ниша скоростей полета 
ГПВРД (М > 6) в обозримой перспективе фак-
тически недоступна для ВРД (результаты испы-
таний подтверждают этот факт — аппараты 
разрушаются). 

Пустующую нишу скоростей полета ГПВРД, 
по-видимому, займут ПВРДФ по двум причи-
нам: гиперзвуковой полет (М > 7…8) не может 
быть длительным из-за нагрева ЛА; выход в 
космос с использованием ВРД также невозмо-
жен (максимальная скорость полета ГПВРД не 
превышает 17 чисел Маха). В этих условиях по-
явление ПВРДФ делает разработку ГПВРД бес-
перспективной: на скоростях полета менее 
восьми чисел Маха ГПВРД проигрывают 
ПВРДФ, турбоэжекторным и другим ГТД, а на 
скоростях более восьми чисел Маха — ракет-
ным двигателям.  

Еще одна актуальная проблема ВРД больших 
скоростей — космический старт с использова-
нием гиперзвуковой платформы [13] — может 
быть решена применением гиперфорсажа в 
воздушно-реактивном двигателе. Стоимость 
доставки грузов в космос с использованием ги-
перзвуковых платформ (самолетов-разгонщи-
ков) многократно снижается по сравнению с 
запуском космических ракет [10]. 

 
Гиперфорсированный ТРДЭ (рис. 6) [4] со-
стоит из входного устройства 1, смесительного 
теплообменника 13, компрессора 12, основной 
КС 10 [7], газового эжектора с цилиндрической 

камерой смешения 8 [14], турбины 6, форсаж-
ной КС 5, выходного устройства 4, канала низ-
кого давления газового эжектора 11, смесите-
ля 3. Вход в канал 11 перекрывается заслон-
кой 2. 

На входе в камеру смешения (на выходе из 
каналов высокого и низкого давлений газового 
эжектора) установлен керамический сопловой 
аппарат 9, а на выходе из камеры смешения 
(перед рабочими лопатками турбины) — кера-
мический сопловой аппарат 7. В смесительном 
теплообменнике (пространство перед компрес-
сором) размещены водяной и топливный кол-
лекторы. Воздушная полость за компрессо-
ром 12 через смеситель соединена воздушным 
каналом с турбиной. 

Работа гиперфорсированного ТРДЭ осу-
ществляется следующим образом. В стартовом 
положении вход в канал низкого давления пе-
рекрыт заслонкой (см. рис. 6, верхний вид). 
После запуска двигателя устанавливается мак-
симальный режим работы гиперфорсирован-
ного ТРДЭ: приведенная частота вращения 
компрессора к.пр 1n  поддерживается посто-
янной (физическая частота вращения комп-
рессора кn  изменяется пропорционально 

н ).Т  
Увеличение частоты вращения кn  достигается 
повышением перепада давлений в турбине т  
при максимально возможной температуре газа 
в основной КС 

к.с .Т  
При достижении допустимой по прочности 

турбины частоты вращения компрессора 
к max( 1,5)n  выполняются следующие действия: 

приведенная частота вращения компрессора 
понижается до заданного уровня к.пр( 0,7),n  
открывается заслонка (см. рис. 6, нижний вид) 
и включается форсаж: часть топлива в количе-
стве не более 3 % расхода воздуха подается на 
вход в компрессор [15], часть — в основную КС, 
остальное топливо — в смеситель. Суммарный 

 
Рис. 6. Схема гиперфорсированного ТРДЭ 
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коэффициент избытка воздуха поддерживается 
на уровне  1,05...1,10.  

После включения форсажа (открытия за-
слонки) приведенная частота вращения ком-
прессора поддерживается постоянной к.пр(n  
 0,7),  физическая частота увеличивается про-
порционально 

н .Т  
При достижении предельной (по прочности 

лопаток компрессора) температуры торможе-
ния воздуха 

нТ   1000 К в теплообменник через 
коллектор подается вода в количестве, обеспе-
чивающем постоянство температуры воздуха на 
входе в компрессор 

в.кТ   1000 К. Температура 
газа в основной КС 

к.сТ  в процессе подачи воды 
поддерживается постоянной. 

Тяга двигателя R изменяется пропорцио-
нально произведению давления торможения 
воздуха 

нp  на коэффициент сохранения пол-
ного давления во входном устройстве вх  

 вх н( ).R p  При числе Маха М > 7 коэффици-
ент вх  становится менее 0,1, что ведет к вы-
рождению ТРДЭ как двигателя ЛА. 

На рис. 7 показана типовая траектория по-
лета ГЛА [10]. 

Выполнен расчет высотно-скоростных харак-
теристик гиперфорсированного ТРДЭ для типо-
вой траектории полета ГЛА (см. рис. 7). Исход-
ные данные: взлетная тяга Ro = 20 000 даН;  
исходная степень повышения давления в ком-
прессоре  к.о 3,5;  температура газа перед тур-
биной во взлетном режиме 

г.о  = 2350  К;T  мини-
мальный коэффициент избытка воздуха в КС 
min = 1,05; минимальный перепад давлений в 
турбине  т min 1,29;  максимальный перепад 
давлений в турбине  т max 1,6;  КПД элементов 
двигателя — стандартные [6]; потери давления 
во входном устройстве — стандартные [6]; отбор 
воздуха на охлаждение — 7 %; коэффициент ин-

тенсивности охлаждения в лопатках турбины — 
0,7; основная КС — двухзоновая [7]; отношение 
площадей сопел активного и пассивного газов на 
входе в камеру смешения газового эжектора — 
2,0. Режим работы двигателя — максимальный 
(при М > 3,3 — форсированный, при М > 4,5 — 
гиперфорсированный). 

Высотно-скоростные характеристики гипер-
форсированного ТРДЭ приведены на рис. 8. 
Здесь к.с и ф.к — коэффициенты избытка воз-
духа в основной и форсажной КС; 

фТ  — темпе-
ратура газа в форсажной КС; v  — степень по-
вышения давления во входном устройстве; m — 
коэффициент эжекции. 

Анализ высотно-скоростных характеристик, 
приведенных на рис. 8, выявил следующее.  
До числа Маха М = 3,3 приведенная частота 
вращения компрессора за счет роста т  

 г( 2400 К)T  поддерживается постоянной 
к.пр( 1),n  а физическая частота кn  увеличива-

ется пропорционально 
н .Т  

При числе Маха М = 2,7 температура лопа-
ток турбины л.тТ  достигает 1200 К, чтобы не 
перегреть лопатки, в смеситель (см. рис. 6) по-
дается вода (расход воды составляет менее 5 % 
расхода топлива). 

При числе Маха М = 3,3 физическая частота 
вращения турбокомпрессора достигает пре-
дельно допустимого значения к max 1,5n  (ско-
рость вращения лопаток турбины 600 м/с). 
Включается форсированный режим: приве-
денная частота вращения компрессора пони-
жается до 0,7, физическая — до 1,05. Открыва-
ется заслонка (см. рис. 6), включается эжектор, 
топливо подается на вход компрессора и в 
смеситель. 

Температуры газа в основной КС 
к.сТ  и фор-

сажной КС 
фТ  повышаются (коэффициенты 

избытка воздуха  = 1,05…1,1). Температура 
газа перед турбиной 

гТ  вследствие смешения 
газа с воздухом падает. Коэффициент тяги СR 
уменьшается на 3…5 %, удельный расход топ-
лива Суд увеличивается на 15…20 %, частота 
вращения компрессора кn  снижается на 30 %. 

При дальнейшем росте числа Маха приве-
денная частота вращения компрессора поддер-
живается постоянной к.пр( 0,7),n  физическая 
частота кn  увеличивается пропорционально 


н .Т  Коэффициент тяги СR растет, а удельный 

расход топлива Суд  const, что свидетельствует 
о повышении общего КПД (см. рис. 8). 

При числе Маха М = 4,5 включается гипер-
форсаж. Температура воздуха на входе в двига-

 
Рис. 7. Типовая траектория полета ГЛА 
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тель 
нТ  составляет 1000 К. Чтобы не перегреть 

компрессор, на вход подается вода в количе-
стве, позволяющем поддерживать температуру 
воздуха  н 1000 К.Т  Температура газа в основ-
ной КС поддерживается постоянной  к.с(Т  
 2800 К). Температура воздуха, поступающего 

в компрессор, при подаче воды уменьшается, а 
плотность увеличивается, что повышает произ-
водительность компрессора — вызывает рост 
коэффициентов КG и СR (см. рис. 8). 

При числе Маха М > 6 степень повышения 
давления во входном устройстве v падает, что 

 
Рис. 8. Высотно-скоростные характеристики гиперфорсированного ТРДЭ,  

рассчитанные для типовой траектории полета ГЛА 
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приводит к снижению расхода воздуха через 
входное устройство, а следовательно, и коэф-
фициента СR. 

Общий КПД ТРДЭ о  при числе Маха М = 7 
приближается к 0,6. Столь высокая эффектив-
ность ТРДЭ является следствием сочетания вы-
соких суммарных степеней повышения давле-
ния ( > 400) и больших чисел Маха (М > 6), 
что в соответствии с общими положениями 
теории ВРД [6] позволяет иметь предельно вы-
сокие эффективный е  и полетный п  КПД 
(см. рис. 8). 

Удельный расход топлива Суд (см. рис. 8), как 
и в гиперфорсированном ТРД, определяется 
как сумма расходов активного (керосин) и пас-
сивного (вода) топлив, приходящихся на 1 даН 
тяги в течение часа. 

При гиперзвуковых скоростях полета удель-
ный расход топлива Суд превышает 4 кг/(даНч), 
что делает невозможным длительное пребыва-
ние ЛА на указанных скоростях полета. Гипер-
звуковой полет ТРДЭ — это кратковременный 
полет с набором максимально возможных высот 
и скоростей полета ЛА (см. рис. 7) с целью пуска 
космического аппарата или иного объекта. 

Расчетные параметры  
гиперфорсированного ТРДЭ 

Тяга двигателя, даН, в режиме работы: 
     максимальном . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20000 
     экономичном . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9000 
     малого газа . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . Менее 1500 
Удельный расход топлива, кг/(даН  ч),  
в режиме работы: 
     максимальном . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2,0 
     экономичном . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,45 
     малого газа . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . Более 2,4 
Температура газа перед турбиной, К,  
в режиме работы: 
     максимальном . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2300…2400 
     экономичном . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1200 
     малого газа . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . Менее 800 
Расход воздуха, кг/с . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 186 
Степень повышения давления в компрессоре . . . . 3,5 
Габаритные размеры газогенератора, м: 
     диаметр . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,9 
     длина . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4,5 
Удельная масса газогенератора, кг/даН . .  Менее 0,15 
Максимальное число Маха . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7,0 
Максимальный общий КПД . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,55 

Авиационные ракетно-космические системы 
приобретают все большую популярность. До 
сих пор выбор был достаточно предсказуем: 
двухступенчатая ракетно-космических система 

(РКС) плюс самолет-разгонщик из числа суще-
ствующих, желательно сверхзвуковой. Наибо-
лее известным проектом в этом плане является 
проект авиационный РКС «Бурлак — Диана», 
где в качестве самолета-разгонщика выбран 
доработанный вариант самолета Ту-160, на ко-
торый подвешена двухступенчатая РКС «Бур-
лак». Скорость и высота полета РКС: М ~ 1,7; 
Н ~ 12 км, полезная нагрузка — примерно 
1000 кг [16]. 

Применение гиперфорсированных ТРДЭ 
позволит увеличить скорость и высоту полета 
самолета-разгонщика до М ~ 7 и Н ~ 40 км, при 
которых первая ступень РКС становится не-
нужной. Это даст возможность повысить в ра-
зы как мощность второй ступени РКС, так и 
полезную нагрузку. 

Появление гиперфорсированных ВРД от-
крывает принципиально новые возможности в 
создании воздушно-реактивных двигателей 
больших скоростей. То, что сегодня кажется 
невозможным, завтра будет вполне обычным. 
Ожидаемый качественный скачок скорости по-
лета ЛА [13] приведет к появлению летатель-
ных аппаратов, совершенно непохожих на су-
ществующие ЛА. Фактически, это будет новый 
технологический уклад, сопоставимый по своей 
значимости для развития авиации с появлени-
ем воздушно-реактивного двигателя (двигателя 
Уиттла) в конце 40-х годов прошлого столетия. 

Выводы 
1. Рассмотрен способ форсирования сверх- и 

гиперзвуковых ВРД подачей воды на вход в 
двигатель. Способ позволяет расширить диапа-
зон применения ВРД с дозвуковым горением 
топлива по скорости полета до восьми чисел 
Маха, по высоте полета — до 45 км. 

2. Физическая сущность гиперфорсажа за-
ключается в том, что вода (пар), подаваемая 
(подаваемый) на вход ВРД, становится вторым 
рабочим телом, которое наравне с первым (воз-
духом) участвует во всех термодинамических 
процессах, происходящих в двигателе: форми-
рует дополнительный (внутренний) термоди-
намический цикл. 

3. Гиперфорсаж локализует такое физиче-
ское явление, как энергетическое вырождение 
ВРД. 

4. Гиперфорсированные турбореактивные 
двигатели по газодинамическим возможностям 
превосходят известные форсированные одно-
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контурные и двухконтурные турбореактивные 
двигатели и, по-видимому, в перспективе заме-
нят их. 

5. Нишу скоростей полета ГПВРД, вероят-
но, займут ПВРДФ по двум причинам: гипер-
звуковой полет (М > 7…8) не может быть дли-
тельным из-за нагрева ЛА; выход в космос  
с использованием ВРД также невозможен.  
В этих условиях появление ПВРДФ делает раз-
работку ГПВРД бесперспективной: на скоро-
стях полета менее восьми чисел Маха ГПВРД 

проигрывают гиперфорсированным ПВРД, 
турбоэжекторным и другим ГТД, на скоростях 
полета более восьми чисел Маха — ракетным 
двигателям. 

6. Применение гиперфорсированных ТРДЭ 
даст возможность увеличить число Маха и вы-
соту полета самолета-разгонщика до М ~ 7 и 
Н ~ 40 км, при которых первая ступень РКС 
становится ненужной. Это позволит повысить 
в разы как мощность второй ступени РКС, так и 
полезную нагрузку. 
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