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Выбор компоновочной схемы летательного аппарата, в частности конфигурации 
проточного тракта энергосиловой установки, построенной по прямоточной схе-
ме, и ее интеграция с фюзеляжем аппарата являются важными инженерными за-
дачами, для решения которых требуется длительная экспериментальная отра-
ботка. Время и стоимость проектирования летательных аппаратов, в том числе 
оснащенных прямоточным воздушно-реактивным двигателем, могут быть суще-
ственно снижены благодаря использованию численных методов. В статье пред-
ставлен малогабаритный летательный аппарат с прямоточным воздушно-
реактивным двигателем, имеющим тянущую схему. Проведен сравнительный ана-
лиз эффективности использования энергосиловой установки двух компоновочных 
схем в составе малогабаритного летательного аппарата. В качестве критерия 
эффективности установки принято значение аэродвигательного баланса аппара-
та, под которым понимается разница между тягой двигателя и силой внешнего 
аэродинамического сопротивления фюзеляжа. Приведены зависимости значения 
аэродвигательного баланса летательного аппарата от коэффициента избытка 
воздуха в камере дожигания двигателя. Определены режимные параметры рабо-
ты двигателя, при которых аппарат поддерживает постоянную скорость. При-
ведена математическая модель расчета тягово-экономических характеристик 
установки в составе летательного аппарата. Полученные данные могут быть ис-
пользованы при проектировании и отработке перспективных летательных аппа-
ратов с внутриатмосферной зоной эксплуатации.  
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Введение. В сверхзвуковых летательных аппаратах (ЛА) с внут-

риатмосферной зоной эксплуатации широко применяются прямоточ-
ные воздушно-реактивные двигатели (ПВРД), обладающие более вы-
сокими показателями энергоэффективности, чем ракетные двигатели 
[1–3]. Существенный недостаток ПВРД заключается в отсутствии тя-
ги или в низкой тяговооруженности двигателя при нулевой и малой 
скорости полета ЛА. Однако такой недостаток преодолевается путем 
использования стартового разгонного ускорителя, роль которого 
обычно выполняет ракетный двигатель твердого топлива (РДТТ). 
Следует подчеркнуть, что для малогабаритных ЛА наиболее пер-
спективно применение ПВРД на твердых топливах (ТТ), причем для 
повышения энерговооруженности изделия рецептуры ТТ должны 
быть построены на базе современных борсодержащих композиций. 



А.В. Воронецкий, В.И. Смоляга, М.А. Абрамов, С.А. Мирошниченко 

2                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 8·2020 

Характерная особенность целого ряда малогабаритных ЛА — 
большое удлинение, к тому же в их хвостовой части обычно нахо-
дится основной РДТТ. В этом случае актуальной представляется тя-
нущая схема ПВРД [4–6], когда двигатель расположен в головной  
части изделия, а тяговое сопло выполнено кольцевым. 

Объектом исследования в данной работе является малогабарит-
ный ЛА, в состав которого входит ПВРД тянущей схемы на борсо-
держащем твердом топливе (БТТ). Рабочий процесс в исследуемой 
ЭУ разделен на две стадии. Первая стадия включает горение (гази-
фикацию) заряда ТТ в газогенераторе (ГГ). На второй стадии полета 
происходит горение образовавшихся продуктов газификации (ПГ)  
с воздухом в камере дожигания (КД). Следует отметить, что в составе 
ПГ БТТ помимо многокомпонентной газовой смеси присутствует 
также значительное количество частиц конденсированной фазы. 

Цель работы заключается в проведении сравнительного анализа 
эффективности двух конструктивных схем ПВРД тянущей схемы для 
малогабаритного ЛА. В качестве основного критерия эффективности 
принято значение аэродвигательного баланса R, под которым пони-
мается разница между тягой двигателя и силой внешнего аэродина-
мического сопротивления фюзеляжа ЛА. 

Задачами работы являются определение интегральных характе-
ристик воздухозаборного устройства (ВЗУ) и силы внешнего аэроди-
намического сопротивления фюзеляжа ЛА с использованием средств 
численного моделирования. Кроме того, требовалось определить на 
основе результатов моделирования тяговые и энергетические харак-
теристики энергетической установки (ЭУ) по одномерным моделям  
в случае использования в качестве горючего БТТ. 

Компоновочные схемы. Были рассмотрены две компоновочные 
схемы ЛА с осесимметричными ПВРД (рис. 1). Для того чтобы упро-
стить изложение материала, введены следующие обозначения: 
ПВРД-л — ПВРД с лобовым ВЗУ; ПВРД-п — ПВРД с примыкаю-
щим ВЗУ. 

Оба ВЗУ являются осесимметричными (см. рис. 1). Они обеспе-
чивают сжатие набегающего воздушного потока и его подачу в КД. 

Преимущество лобового ВЗУ заключается в том, что оно дает 
возможность уменьшить радиальный размер ПВРД. Однако в ПВРД-л 
газогенератор расположен за КД, поэтому возникает необходимость 
организовать процесс перепуска ПГ к начальной зоне КД с помощью 
газовода. Это усложняет конструкцию ПВРД и увеличивает длину 
всего ЛА. Использование схемы с примыкающим ВЗУ приводит к 
увеличению радиального размера ПВРД, однако при этом не требу-
ется газовода. Помимо того, в связи с конструктивными особенно-
стями конфигурации ПВРД-л вектор импульса потока продуктов сго-
рания (ПС) на срезе кольцевого сопла направлен под углом  
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к оси симметрии ЛА, что приводит к уменьшению осевой составля-
ющей тяги, несмотря на большую степень расширения сопла (по 
сравнению с ПВРД-п). 

 

 

Рис. 1. Конструктивные схемы прямоточных воздушно-реактивных двигателей  
с лобовым (а) и примыкающим (б) ВЗУ:  

1 — центральное тело; 2 — ВЗУ; 3 — передний ряд пилонов; 4 — разворотное устройство;  
5 — газовод; 6 — КД; 7 — сопло; 8 — задний ряд пилонов; 9 — ГГ 

 

ПВРД-л и ПВРД-п (см. рис. 1) работают следующим образом. 
Сжатие и подача воздуха в КД 6 происходят с помощью осесиммет-
ричных ВЗУ смешанного сжатия 2. В обоих случаях установлены 
кольцевые КД, расположенные непосредственно за ВЗУ. Продукты 
газогенерации подводятся в ПВРД-л к начальной зоне КД с помощью 
газовода 5 и примыкающего к нему разворотного устройства 4.  
В ПВРД-п газовод отсутствует, а разворотное устройство 4 непосред-
ственно соединено с выходом ГГ 9. Образующиеся в КД продукты 
сгорания ускоряются при прохождении через сопло 7 и создают реак-
тивную тягу. Для обеспечения необходимых прочности и жесткости 
конструкции в КД установлены передний 3 и задний 8 ряды пилонов.  

Математическая модель. Как было отмечено ранее, в качестве 
основного критерия оценки эффективности конфигурации ПВРД  
в составе ЛА в данном исследовании принято значение аэродви-
гательного баланса R, которое рассчитывается по формуле 
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д ас ,R T F                                                 (1) 

где Tд — тяга двигателя; Fас — сила аэродинамического сопротивле-
ния фюзеляжа ЛА. 

Для определения величин Tд и Fас рассмотрим принципиальные 
схемы ЛА с исследуемыми ПВРД, представленные на рис. 2. Для того 
чтобы однозначно трактовать результаты расчета, на схеме выделены 
внутренний тракт двигателя (см. заштрихованную область на рисунке) 
и внешние стенки ЛА (см. фюзеляж ЛА на рисунке). Значение величи-
ны Tд определяется по внутренним параметрам проточного тракта 
двигателя, а Fас — по внешним аэродинамическим характеристикам 
ЛА. Следует отметить, что аэродинамические силы, действующие на 
фюзеляж ЛА, и тяга двигателя рассчитываются с вычетом сил давле-
ния окружающей среды на соответствующие поверхности. 

 

 

Рис. 2. Схемы ЛА с ПВРД тянущей схемы: 

а — ПВРД-л; б — ПВРД-п 

 
В представленной математической модели расчет значения тяги 

двигателя сводится к определению разницы импульсов потока газа  
в проекции на ось x через поверхности захвата ВЗУ и среза маршево-
го сопла (см. рис. 2): 

д соп. вх .xT I I                                          (2) 

Под импульсом потока газа понимается полный импульс массы 
газа, проходящий через заданную поверхность в единицу времени. 
Величины самих импульсов потока определяются по зависимостям: 
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a a

соп. ( ) ,x x h
S S

I v v ds p p ds                                  (3) 

a

соп. ,x x
S

I v v ds                                         (4) 

2
вх вх ,I v S                                           (5) 

где ρ и ρ∞ — местное значение плотности газа и значение плотности 
невозмущенного набегающего воздушного потока; v и vx — абсолют-
ное значение скорости потока газа и проекция скорости газового по-
тока на ось x; v∞ — скорость невозмущенного набегающего воздуш-
ного потока; p — статическое давление газа; ph — статическое 
давление окружающей среды; Sa — площадь выходного сечения соп-
ла (см. рис. 2); Sвх — площадь захвата ВЗУ. 

Для рассматриваемых конфигураций при расчете значения Iсоп.x 
для ПВРД-п используется формула (3), а для ПВРД-л — формула (4). 
Это связано с тем, что в случае конфигурации ПВРД-л выходное се-
чение сопла имеет форму боковой поверхности цилиндра, образую-
щая которого параллельна оси x. В связи с этим второе слагаемое  
в формуле (3) будет равно 0. Отметим также, что вектор скорости по-
тока воздуха на входе ВЗУ направлен вдоль оси x. Поэтому расчет по 
формуле (5) величины импульса потока газа через площадь захвата 
ВЗУ проводится при абсолютном значении скорости невозмущенно-
го набегающего воздушного потока. 

Один из этапов расчета значения тяги двигателя по внутренним 
параметрам заключается в определении характеристик ВЗУ, в част-
ности, площади захвата Sвх, массового расхода захватываемого воз-
духа Gв и коэффициента потерь полного давления σвзу, определяюще-
го предельный уровень давления в КД pкд.пред (максимальный уровень 
давления в КД для беспомпажного режима работы двигателя). 

Для расчета характеристик осесимметричного сверхзвукового 
ВЗУ смешанного сжатия существует достаточно много полуэмпири-
ческих методик [7–9]. Однако большинство из них построены на до-
пущении о реализации плоского безотрывного течения в канале ВЗУ. 
Следовательно, отсутствует возможность учета особенностей про-
странственной конфигурации ВЗУ, а именно наличия поперечного 
ряда пилонов в области горла ВЗУ (сечение проточного тракта ВЗУ  
с минимальной площадью). Кроме того, в данных методиках не учи-
тывается наличие отсоединенной головной волны в областях затуп-
ления клина и передней кромки обечайки ВЗУ, что может приводить 
к возникновению перетекания части захватываемого расхода воздуха 
во внешний поток. Данные недостатки могут быть частично нивели-
рованы с помощью прикладных программ вычислительной газовой 
динамики. 
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Помимо определения характеристик ВЗУ применение методов 
численного моделирования представляется более целесообразным и 
при расчете аэродинамических характеристик ЛА. Прежде всего это 
связано с тем, что при использовании инженерных методик [10–13] 
основными допущениями являются пренебрежение влиянием слабых 
возмущений, источником которых служит головной скачок уплотне-
ния, предположение о локальной двухмерности обтекания и отсут-
ствие учета интерференции отдельных элементов фюзеляжа ЛА. По-
этому применительно к данной математической модели определение 
характеристик ВЗУ и значений аэродинамического сопротивления 
внешних стенок ЛА выполнено на основе результатов трехмерного 
математического моделирования. 

Характеристики ВЗУ определяются на основе полученных в ре-
зультате численного расчета среднеинтегральных значений полного 
давления сверхзвукового потока p*

г, абсолютной скорости vг, плотно-
сти ρг и числа Маха Мг в горле ВЗУ по следующим зависимостям: 

в г г г ,G v S                                               (6) 

в
вх ,

G
S

v 



                                              (7) 

21
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
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
  

    
          

   

        (8) 

кд.пред взу кд.p p                                       (9) 

где p*
∞ — полное давление набегающего воздушного потока: σкд — 

коэффициент, учитывающий потери полного давления по тракту КД; 
k — показатель адиабаты для воздуха. 

В формуле (8) учитывается переход сверхзвукового воздушного 
потока в горле ВЗУ в дозвуковой поток в КД. При этом система ко-
сых скачков с дальнейшим переходом в дозвуковое течение приведе-
на к одному прямому скачку. 

Сила аэродинамического сопротивления фюзеляжа ЛА рассчиты-
вается на основе полученных в результате математического модели-
рования полей распределения статического давления на внешних 
стенках ЛА с учетом сил вязкого трения: 

ла ла

ас ( ) ,h x
y zS S

dv dv
F p p ds ds

dn dn

 
      

 
                    (10) 
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где Sла — площадь поверхности внешних стенок ЛА; μ — коэффици-
ент вязкости; dsx — площадь элементарной поверхности в проекции на 
плоскость yz (принятая система координат представлена на рис. 2). 

В предложенной методике процедура нахождения импульса по-
тока ПС в выходном сечении сопла сводится к определению пустот-
ного удельного импульса Iуд.п в программном комплексе вычисли-
тельной термодинамики Terra [14], позволяющем рассчитывать 
термодинамические параметры рабочего процесса в КД с удовлетво-
рительной точностью. 

В этом случае значение Iсоп x в зависимости от значения коэффи-
циента избытка окислителя α будет определяться по формулам: 

соп. в уд.п c a
0

1
( ) 1 ( ) ,x hI G I p S

L

 
       

               (11) 

соп. в уд.п c a
0

1
( ) 1 ( ) cos( ) ,x hI G I p S

L

 
        

           (12) 

где L0 — стехиометрическое соотношение компонентов для ПГ  
и воздуха; φс — коэффициент потерь в сопле; θ — угол наклона век-
тора скорости потока газа в выходном сечении сопла к оси x. 

Здесь формула (11) используется при расчете Iсоп x для варианта 
конфигурации ПВРД-п, а (12) — для варианта ПРВД-л. 

При расчете параметров рабочего процесса в КД следует учиты-
вать возможность недогорания как газовой, так и конденсированной 
фазы ПГ при взаимодействии с воздушным потоком в проточном 
тракте двигателя. Количественно данный процесс может быть оценен 
с помощью коэффициента полноты сгорания [15]: 

max

,
Q

Q
                                              (13) 

где Q — действительное количество теплоты, выделившейся в про-
цессе дожигания ПГ с воздухом; Qmax — количество теплоты, выде-
ляющееся при дожигании ПГ с воздухом в полном объеме для задан-
ного соотношения компонентов смеси. 

При расчете в программном комплексе Terra неполное догорание 
ПГ учитывается путем перехода к эффективному коэффициенту из-
бытка воздуха 

эфф ,


 


                                           (14) 

где   — действительный коэффициент избытка воздуха в КД. 
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Изменение теоретического значения коэффициента полноты сго-
рания ПГ с воздухом для исследуемого режима работы малоразмер-
ных ПВРД представлено на рис. 3 [16]. 

 

Рис. 3. График зависимости η(α) 
 
Результаты численного моделирования. В данной работе мо-

делирование аэродинамических процессов при течении воздуха  
в тракте ПВРД и обтекании фюзеляжа ЛА проводилось в программ-
ном комплексе ANSYS Fluent [17]. Расчет параметров воздушного 
потока был основан на решении полной системы осредненных по 
Рейнольдсу уравнений Навье — Стокса в трехмерной постановке 
[18], причем воздух считался идеальным газом. Система замыкалась 
с применением полуэмпирической RANS-модели турбулентности k—
ω [19, 20], которая дает возможность повысить точность моделирова-
ния газовых потоков вблизи стенки. Зависимость теплоемкости воз-
духа от температуры была задана полиномиальной функцией. Тепло-
проводность рассчитывалась на основе уравнений молекулярно-
кинетической теории, а вязкость газа — по формуле Сазерленда. 

Схемы расчетных областей для вариантов конфигурации ЛА  
с ПВРД-л и с ПВРД-п представлены на рис. 4. На границах расчетной 
области были установлены следующие условия: 

1) на границе 1 заданы параметры набегающего воздушного по-
тока, соответствующие условиям полета ЛА на уровне моря (H = 0 м) 
со скоростью, соответствующей значению числа Маха полета Mп = 2; 

2) на границе 2 принято условие отсутствия отрывных течений; 
3) стенки фюзеляжа ЛА и проточного тракта ПВРД 3 считаются 

адиабатными. 
В результате проведенного математического моделирования были 

получены поля распределения основных газодинамических величин. 
Рассмотрим вначале результаты расчетного определения харак-

теристик ВЗУ. В данном случае расчет был выполнен без моделиро-
вания процесса горения ТТ. На рис. 5 представлено распределение 
чисел Маха для исследуемых конфигураций двигателей. 
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Рис. 4. Схемы расчетных областей рассматриваемых ЛА с ПВРД-л (а) и с ПВРД-п (б) 

 

 

 

Рис. 5. Поля распределения чисел Маха в плоскости симметрии ЛА для вариантов 
конфигураций с ПВРД-л (а) и с ПВРД-п (б) 

 
В лобовой части области носового затупления центрального тела 

для обоих вариантов конфигурации двигателей наблюдаются отсо-
единенные косые скачки уплотнения (см. рис. 5). Лобовая часть ЛА  
с ПВРД-л, являющаяся центральным телом ВЗУ, выполнена в форме 
ступенчатого конуса, причем на каждой ступени при изменении угла 
раствора конуса образуется косой скачок уплотнений. 
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В проточном тракте ВЗУ за горлом в обоих случаях образуется 
система мостообразных скачков уплотнения. Как указывалось выше, 
моделирование проведено для режима работы КД без подачи горю-
чего, поэтому в тракте КД поток остается сверхзвуковым. 

Характеристики ВЗУ, определенные по формулам (6)–(9) на ос-
нове осредненных по массе параметров воздушного потока в горле 
ВЗУ, приведены в табл. 1. Для более наглядного представления ре-
зультатов введен дополнительный параметр — относительная пло-
щадь захвата ВЗУ Sотн = Sвх / Sм, где Sм — площадь миделя ЛА. Сле-
дует отметить, что значение Gв для варианта ПВРД-л на 27 % выше, 
чем для ПВРД-п. 

Таблица 1 

Характеристики ВЗУ 

Параметр ПВРД-л ПВРД-п 

Относительная площадь захвата ВЗУ Sотн 0,479 0,173 

Коэффициент потерь давления σвзу 0,8 0,7 

Предельное давление pк.пред 6,88 5,97 

 
Принятая к рассмотрению конструктивная схемы ВЗУ (ПВРД-л) 

имеет поднутрение передней кромки обечайки. Под поднутрением  
в данном случае понимается участок, имеющий положительные 
внешний и внутренний углы обечайки (угол между осью ВЗУ и обра-
зующей переднего участка внешней и внутренней поверхности обе-
чайки). Увеличение внутреннего угла обечайки позволяет несколько 
улучшить эффективность сжатия набегающего потока воздуха благо-
даря более плавному развороту потока. 

Следует также отметить, что для конфигурации с лобовым ВЗУ 
использовались две ступени поверхностей внешнего сжатия, а для 
примыкающего ВЗУ — одна. Следствием этого стало большее значе-
ние коэффициента восстановления полного давления и предельного 
давления в КС для варианта конфигурации с лобовым ВЗУ, чем для 
ПВРД-п. 

Значение величины аэродинамического лобового сопротивления 
для двух конфигураций ЛА определялось по формуле (10) на основе 
полученных в результате численного расчета полей распределения 
статического давления на внешних стенках фюзеляжа ЛА с учетом 
сил вязкого трения. В качестве допущения было принято, что сила 
трения по длине обечайки ЛА за срезом сопла тянущего ПВРД пре-
небрежимо мала по сравнению с суммарной силой аэродинамическо-
го лобового сопротивления. Значение донного сопротивления было 
рассчитано в соответствии с рекомендациями из [21]. Поля распреде-
ления статического давления на стенках фюзеляжа ЛА представлены 
на рис. 6. 
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Рис. 6. Поля распределения статического давления на стенках ЛА для вариантов 
конфигураций ПВРД-л (а) и ПВРД-п (б) 

 
Следует отметить, что увеличение внутреннего угла обечайки для 

варианта конфигурации ПВРД-л сопровождается увеличением и 
внешнего угла конусной части обечайки. В связи с этим возрастает 
интенсивность скачка уплотнения, образующегося при обтекании 
сверхзвуковым потоком воздуха обечайки с внешней стороны, что 
приводит к повышению статического давления на соответствующих 
поверхностях (см. рис. 6). Следовательно, увеличение внешнего угла 
обечайки для варианта конфигурации ПВРД-л приводит к более су-
щественному росту аэродинамического сопротивления ЛА, чем для 
варианта конфигурации ПВРД-п. В данном случае прирост величины 
аэродинамического сопротивления для ПВРД-п по сравнению с 
ПВРД-л составил ~95 %. 

Сравнение тяговых и энергетических характеристик ЛА. На 
базе выполненных расчетов термодинамических параметров рабочего 
процесса в КД в диапазоне α = 1…3 (в программном комплексе Terra) 
определены значения Iуд.п для конфигураций ПВРД-л и ПВРД-п. 
Площадь критического сечения сопла Sкр рассчитывалась для режима 
в КД при α = 1. Степень расширения сопла в данном случае состави-
ла Sа/Sкр = 3,5 и Sа/Sкр = 1,2 для ПВРД-л и ПВРД-п соответственно. 
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Затем с учетом полученных значений Iуд.п по формулам (11) и (12) 
были вычислены значения Iсоп. x в заданном диапазоне изменения α. 

Значения аэродвигательного баланса R были определены по фор-
муле (1). При этом тяга двигателя рассчитывалась по формуле (2), а 
значения аэродинамического сопротивления Fас для рассматривае-
мых конфигураций ЛА были вычислены ранее. 

Дополнительно для оценки эффективности использования каждого 
из вариантов конфигурации ПВРД рассчитаны значения удельных им-
пульсов двигателей Iуд.д = Tд/Gг (Gг — массовый расход горючего) в 
зависимости от значения коэффициента избытка окислителя α. Для 
более наглядного сравнения результатов расчетов введен дополни-
тельный параметр — прирост величины аэродвигательного баланса 
ΔR = RПВРД-п — RПВРД-л. Полученные графики зависимостей ΔR(α) и 
Iуд.д(α) для двух вариантов конфигурации двигателей приведены на 
рис. 7. 

 

 

Рис. 7. Графики зависимостей ΔR(α) слева и Iуд.д.отн(α) справа  
для вариантов конфигураций ПВРД-л (а) и ПВРД-п (б) 

 
Как видно из представленных графиков, значение Iуд.д для вариан-

та конфигурации ПВРД-п в среднем на 18 % ниже, чем для ПВРД-л. 
Это обусловлено, в первую очередь, возможностью обеспечить 
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большую степень расширения сопла для варианта с лобовым ВЗУ, 
чем для варианта с примыкающим ВЗУ. 

Анализ зависимости ΔR(α) показывает, что значения аэродвига-
тельного баланса для ПВРД-п существенно выше, чем для ПВРД-л во 
всем диапазоне значений α. 

Следует отметить, что с увеличением α разница значений R для 
конфигураций ПВРД-л и ПВРД-п возрастает и составляет ~ 400 Н  
и 1500 Н при α = 1 и α = 3 соответственно. Это объясняется суще-
ственно более высоким (до 2 раз) уровнем значений лобового аэро-
динамического сопротивления у ПВРД-л.  

Важной характеристикой ЛА является режим работы ПВРД, при 
котором обеспечивается его полет с постоянной скоростью (R = 0). 
Для рассматриваемых ЛА с вариантами конфигурации ПВРД-л и 
ПВРД-п такой режим работы реализуется при α = 1,4 и α = 2,2 соот-
ветственно. При этом значения удельных импульсов двигателей для 
данных режимов в КД обеих схем приблизительно равны. Следова-
тельно, для полета ЛА с примыкающим ВЗУ на маршевом участке 
требуется меньший расход горючего, что дает возможность увели-
чить дальность полета ЛА.  

Заключение. В результате проведенного сравнительного иссле-
дования эффективности применения двух вариантов конфигурации 
ПВРД в составе малогабаритного ЛА были сделаны следующие вы-
воды. 

1. Представлена математическая модель расчета значения аэро-
двигательного баланса ЛА, позволяющая проводить оценку эффек-
тивности применения ПВРД в составе ЛА. 

2. Увеличение внутреннего угла обечайки и использование мно-
госкачковой ступени внешнего сжатия для варианта конфигурации 
ПВРД-л дает возможность улучшить эффективность сжатия набега-
ющего воздушного потока, выраженного повышением на 12,5 % ко-
эффициента восстановления полного давления по сравнению с вари-
антом конфигурации ПВРД-п. Однако увеличение внутреннего угла 
конусной части обечайки приводит к возрастанию внешнего угла, 
вследствие чего в 2 раза увеличивается аэродинамическое сопротив-
ление ЛА по сравнению с конфигурацией ПВРД-п. 

3. Значение Iуд.д для варианта конфигурации ПВРД-л в среднем на 
18 % выше, чем для ПВРД-п, что связано в первую очередь с воз-
можностью обеспечения большего Iуд.п при равных α для варианта  
с лобовым расположением ВЗУ, чем для варианта с примыкающим. 

4. Установлено, что значение аэродвигательного баланса R для 
ПВРД-п выше, чем для ПВРД-л, в диапазоне α = 1…3. Следует отме-
тить, что с увеличением α разница значений R для конфигураций 
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ПВРД-л и ПВРД-п возрастает и составляет ~ 500 Н и 1500 Н при 
α = 1 и α = 3 соответственно. 

5. Для исследуемых ЛА полет с постоянной скоростью (R = 0) ре-
ализуется при значениях α = 1,4 и α = 2,2 для вариантов конфигура-
ции ПВРД-л и ПВРД-п соответственно. При этом значения удельных 
импульсов двигателей для данных режимов в КД обеих схем прибли-
зительно равны. Значит, для полета ЛА с примыкающим ВЗУ на 
маршевом участке требуется меньший расход горючего, что при рав-
ных массах ЛА позволяет говорить о возможности увеличения даль-
ности полета ЛА. 
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To choose the aircraft layout scheme, in particular the power plant flow path configura-
tion, and its integration with the aircraft fuselage, is an important engineering task  
requiring long-term experimental processing. The time and cost of designing an aircraft, 
in particular the one with a ramjet engine can be significantly reduced by using numeri-
cal methods. This paper describes a small-sized aircraft with a pulling scheme ramjet 
engine. We carried out a comparative analysis of the efficiency of using the power plant 
of two layout schemes as part of a small-sized aircraft. As a measure of power plant effi-
ciency, we took the value of the aerodynamic balance of the aircraft, by which the differ-
ence between the engine thrust and the force of the external aerodynamic drag of the air-
craft fuselage is meant. Within the study, we came up with the dependences of the 
aerodynamic balance value on the excess-air coefficient in the afterburner of the ramjet 
engine. Moreover, we determined the operating parameters of the engine, at which the 
aircraft maintains a constant speed. Finally, we presented a mathematical model for cal-
culating the thrust and economic characteristics of a power plant in an aircraft. The data 
obtained can be used in the design and development of advanced-technology aircraft with 
an intra-atmospheric zone of operation. 
 
Keywords: power plant, mathematical modeling, aircraft, ramjet engine, solid propel-
lant, aerodynamic balance, efficiency 
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