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Работа содержит результаты исследования концепций базовых обликов перспективных 
двигателей для сверхзвуковых гражданских летательных аппаратов, проведённого в целях 
формирования прогноза развития авиационной техники с учётом опыта зарубежных 
разработчиков. Приводятся схемы двигателей, рассматриваемые в настоящее время как 
наиболее рациональные с точки зрения достижения высоких технико-экономических 
характеристик в диапазоне чисел Маха крейсерского полёта от 1,2 до 6. Рассматриваются 
преимущества и недостатки различных схемных решений по двигателям, а также вопросы их 
регулирования на различных режимах полёта. Представлены параметры некоторых двигателей, 
разрабатываемых и исследуемых в настоящее время для сверхзвуковых гражданских 
летательных аппаратов. Анализ схем показывает, что увеличение числа Маха крейсерского 
полёта приводит к усложнению схем двигателей в направлении увеличения числа 
регулируемых элементов, числа контуров течения рабочего тела, усложнения архитектуры 
турбомашин, а также в направлении применения комбинированных схем и альтернативных 
топлив. При этом стремление удовлетворить ужесточающимся экологическим требованиям за 
счёт применения новых сложных схем двигателей, значительно отличающихся от 
газотурбинных двигателей традиционной архитектуры, неизбежно повлечёт за собой 
дополнительные технические риски ввиду недостаточности уровня технологической готовности 
большинства новых регулируемых узлов. 
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Окончательный выбор рационального облика двигателя может быть сделан толь-
ко при рассмотрении двигателя в системе силовой установки (СУ) на летательном ап-
парате (ЛА). Данный процесс представляет собой сложную многодисциплинарную за-
дачу, так как помимо уровня существующих технологий на облик двигателя 
значительное влияние оказывают проектные параметры самого ЛА, основным из кото-
рых является число Маха крейсерского полёта. В случае сверхзвуковой гражданской 
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техники дополнительными факторами, влияющими на облик двигателя, являются так-
же экологические ограничения, в частности, уровень шума в районе аэропорта. Проти-
воречивость требований к двигателю сверхзвукового и высокоскоростного пассажир-
ского самолёта повлекла за собой исследования новых сложных схем двигателей, 
значительно отличающихся от классических газотурбинных двигателей (ГТД). 

На первых сверхзвуковых пассажирских самолётах (СПС) (Ту-144, Concorde), а 
также в ходе работ по другим ранним проектам СПС (Boeing 2707 и пр.) в 60 – 70-х го-
дах ХХ века рассматривались ГТД традиционных схем: турбореактивный двигатель с 
форсажем (ТРДФ) и двухконтурный турбореактивный двигатель с форсажем (ТРДДФ). 
Схема и значения параметров данных двигателей выбирались, в первую очередь, исхо-
дя из обеспечения их технических показателей без каких-либо экологических ограни-
чений. Двигатели имели многоступенчатые компрессоры со степенью повышения дав-
ления *

к = 14…16 и сравнительно низкие значения температуры газа перед турбиной 
*
ГT =1200…1400 К. При таком уровне технологий целесообразными схемами являлись 

ТРД, ТРДФ и ТРДДФ с низкой степенью двухконтурности ( 0m 0,6). Двигатели осна-
щались сверхзвуковыми плоскими воздухозаборниками внешнего сжатия, характери-
зующимися простотой конструкции, технологии изготовления и организации процесса 
торможения воздушного потока. Основные данные силовых установок СПС первого 
поколения представлены в табл. 1 [1].  
 
Таблица 1. Параметры СУ СПС первого поколения 

Самолёт Ту-144С Ту-144Д Concorde Boeing 2707-300 

крМ  2,35 2,15 2,04 2,7 

Двигатель НК-144А РД-36-51А 
Olympus 
593-610 

GE4 

Кол-во  
двигателей 

4 4 4 4 

Тип двигателя ТРДДФ ТРД ТРДФ ТРДФ 
Расположение 
двигателей 

под крылом в спаренных мотогондолах 
под крылом в изолиро-
ванных мотогондолах 

Тип ВЗ плоский внешнего сжатия 
с ЦТ смешанного  

сжатия 

Тип сопла 
сверхзвуковое ко-

ническое 
сверхзвуковое с 

ЦТ 
сверхзвуковое 

коническое 
сверхзвуковое  

коническое 
Тяга, кН 178 196,7 169,2 281 

*
к   14,75 16,1 15,5 12,5 
*
ГT , К 1390 1442 1440 1204 

0m  0,6 – – – 

Число ступеней  2 3 6 1 2     15 3  7 7 1 1    9 2  

 
В ходе работ над ранними проектами сверхзвуковых самолётов бизнес-класса в  

80 – 90-х годах помимо достижения высоких технических характеристик выполнялся 
учёт влияния вредных факторов на окружающую среду (шума, звукового удара и вред-
ных выбросов в атмосферу). Проекты СПС этого периода имели более низкие значения 
числа Маха крейсерского полёта и взлётной массы по сравнению с СПС первого поко-
ления. Кроме этого, экологические ограничения ещё не являлись столь критическими, 
чтобы привести к появлению принципиально новых схемных решений по СУ, поэтому 
в качестве основной схемы двигателя для проектов СПС данного периода являлся клас-
сический ТРДД с низкой степенью двухконтурности (до 0,8), параметрами на уровне 
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двигателей 4 поколения ( *
ГT =1550…1650 К, *

к =15…25) и без форсажной камеры. 
Двигатели для СПС разрабатывались, как правило, на основе двигателей военного 
назначения, среди которых можно выделить ТРДД Д-21А1, ТРДД ВК-21 и ТРДД АЛ-
363 тягой 52,8 кН, 101,9 кН и 112,8 кН соответственно. Двигатель Д-21 являлся моди-
фикацией двигателя Д-30Ф6. Двигатель ВК21 являлся модификацией двигателя Р79 и в 
последующем получил обозначение Р134-300. Двигатель АЛ-363 разрабатывался на 
базе АЛ-31Ф [1]. 

В первой группе схем двигателей для СПС с ожидаемым годом ввода в эксплуа-
тацию около 2025 – 2035 гг. можно выделить двигатели, предназначенные для полётов 
с крейсерским числом Маха до 1,2. В данном диапазоне скоростей полёта наиболее ра-
циональной схемой представляется классический ТРДД со смешением потоков умерен-
ной степени двухконтурности с нерегулируемым суживающимся соплом. Такая схема 
обеспечивает удовлетворительное согласование полётных режимов без использования 
регулируемых элементов двигателя и силовой установки в целом (воздухозаборника и 
сопла). Степень двухконтурности такого двигателя может находиться в диапазоне от 
3,5 до 4,5, а суммарная степень повышения давления может достигать 40 и более [1; 2]. 

Для перспективного СПС с крейсерским числом Маха полёта от 1,4 до 1,8 в каче-
стве основной схемы рассматривается ТРДД с регулируемым соплом. Считается, что 
такая схема двигателя способна обеспечить оптимальное согласование крейсерского и 
взлётного режимов двигателя с учётом требований по шуму в районе аэропорта за счёт 
перемещения рабочей точки на характеристике вентилятора. На взлётном малошумном 
режиме двигатель работает с максимальной приведённой частотой вращения вентиля-
тора. При раскрытии критического сечения сопла рабочая точка на характеристике вен-
тилятора опускается по напорной ветке, обеспечивая низкое значение степени повыше-
ния давления в вентиляторе и низкую скорость истечения струи из сопла. На 
трансзвуковом режиме площадь критического сечения сопла уменьшается при одно-
временном увеличении температуры газа перед турбиной для обеспечения максималь-
ного значения тяги. При этом рабочая точка на характеристике вентилятора поднимает-
ся к границе устойчивой работы. На сверхзвуковом крейсерском режиме рабочая точка 
на характеристике вентилятора занимает промежуточное положение, обеспечивая вы-
сокие значения коэффициента расхода воздухозаборника для снижения внешнего со-
противления. Следует учитывать, что диапазон возможного перемещения рабочей точ-
ки на характеристике традиционного вентилятора при максимальной приведённой 
частоте вращения ограничен областью работы без срывных явлений и флаттера. Также 
необходимо учитывать тот факт, что вентилятор с низким значением степени повыше-
ния давления работает в условиях с высокой неравномерностью потока на входе за 
сверхзвуковым воздухозаборником. Ограничение диапазона регулирования сужает 
возможности улучшения характеристик двигателя [2]. 

В настоящее время в данном диапазоне скоростей наиболее продвинулись General 
Electric и NASA, исследующие возможности создания ТРДД с регулируемым соплом 
для СПС на базе газогенератора ТРДД CFM56 (рис. 1). Данный газогенератор имеет 
оптимальную степень повышения давления ( *

к =11) для создания на его основе ТРДД 
для сверхзвуковых полётов с невысоким значением числа Маха. Стоит также упомя-
нуть, что газогенератор этого типа используется в двигателях F101 и F110 сверхзвуко-
вых самолётов B-1, F-14, F-15 и F-16. 

Компания General Electric разрабатывает двигатель Affinity взлётной тягой около 
80 кН для самолёта Aerion AS2. Двигатель включает двухступенчатый вентилятор с 
входным направляющим аппаратом, 9-ступенчатый компрессор высокого давления 
(КВД), кольцевую камеру сгорания (КС), одноступенчатую турбину высокого давления 
(ТВД), двухступенчатую турбину низкого давления (ТНД) и сопло с центральным те-
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лом. По предварительным данным двигатели оснащаются сверхзвуковыми осесиммет-
ричными воздухозаборниками с центральным телом. Степень двухконтурности двига-
теля на взлётном режиме составляет 3,1, диаметр вентилятора 1,33 м. 

Специалистами NASA разработан облик двигателя на базе газогенератора 
CFM56-7B27, предназначенного для СПС с крейсерским числом Маха полёта 1,4, 
взлётной массой 45…55 т [3]. Двигатель выполнен по схеме со смешением потоков 
обоих контуров и имеет на взлётном режиме степень двухконтурности 3 и степень по-
вышения давления 21. Вентилятор одноступенчатый и имеет степень повышения дав-
ления 2,2 при максимальном КПД. Температура газа перед турбиной на крейсерском 
режиме принята на уровне двигателя CFM56-7B27 на взлётном режиме (1678 К), что 
потребует модернизации турбины высокого давления ввиду большей длительности ра-
боты двигателя СПС при максимальных температурах горячей части. Двигатель имеет 
сопло с центральным телом с регулируемыми сверхзвуковыми створками. 

 

 
 

Рис. 1. Двигатели для СПС, разрабатываемые на базе газогенератора ТРДД CFM56 
 
 

В рамках исследовательских программ, проводимых в США и Европе, рассматри-
вается возможность расширения диапазона режимов работы двигателя за счёт приме-
нения в схеме ТРДД регулируемого смесителя (ТРДДрс) [4]. По сравнению со схемой 
традиционного ТРДД схема ТРДДрс (рис. 2) позволяет достичь большей величины тяги 
на трансзвуковом режиме: путём регулирования смесителя имеется возможность повы-
сить температуру газа перед турбиной при поддержании максимального значения при-
ведённой частоты вращения вентилятора. Регулируемый смеситель может быть реали-
зован в различных конструктивных исполнениях. Одним из примеров является схема с 
осевым перемещением смесителя в коническом канале, предложенная компанией Rolls-
Royce [5]. 

 

 
 

Рис. 2. Схемы двигателей изменяемого цикла, рассматриваемые для СПС 
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Для СПС с ожидаемым годом ввода в эксплуатацию около 2035+ предъявляются 
крайне высокие требования к топливной эффективности и экологичности. Для обеспе-
чения комплекса характеристик во всем диапазоне эксплуатационных режимов ожида-
ется применение схемы двигателя изменяемого цикла (ДИЦ) с большим количеством 
варьируемых параметров. Удовлетворение противоречивым требованиям на основных 
режимах работы двигателя СПС теоретически возможно за счёт увеличения числа кон-
туров, управляемых под требования того или иного режима. Такие контуры могут вы-
полняться с лопаточными машинами, а также иметь дополнительные управляемые уз-
лы. Увеличение числа контуров, как правило, требует отказа от традиционной схемы 
турбомашин и использования таких решений, как двухуровневый вентилятор Flade [6], 
двухкаскадный вентилятор Split Fan (рис. 2) [7], их взаимная комбинация (рис. 2) [8], 
выносной вентилятор и пр. Использование нетрадиционной схемы турбокомпрессора 
возможно также в схеме двухконтурного двигателя Mid-Tandem Fan (рис. 2) [9].  

С точки зрения СПС двигатель FLADE даёт преимущества, когда он работает как 
трёхконтурный двигатель с высокими значениями степени двухконтурности и приве-
дённого расхода воздуха на взлётно-посадочном режиме, и как двухконтурный двига-
тель с умеренной степенью двухконтурности на полётных режимах.  

Схема Split Fan (или Core Driven Fan Stage) была предложена компанией General 
Electric в 1970-е годы и позволяет расширить диапазон изменения степени повышения 
давления в вентиляторе. Первая ступень компрессора высокого давления выполнена по 
двухъярусной схеме. Внешняя её часть расположена в канале наружного контура. Кон-
цепция данного двигателя заключается в изменении степени повышения давления во 
втором контуре двигателя за счёт изменения величины работы наружной части двухъ-
ярусной лопатки путём поворота её входного направляющего аппарата. Это обеспечи-
вает поддержание высокой суммарной степени повышения давления в двигателе при 
переводе наружной части ступени в режим с минимальной степенью повышения дав-
ления.  

Дальнейшим развитием схемы двигателя FLADE с дополнительной частью вен-
тилятора, работающей на отдельный контур, является схема с использованием в каче-
стве внутреннего контура двигателя Split Fan, т.е. комбинация двух указанных выше 
схем. Такая схема имеет четыре контура и предоставляет большие возможности по со-
гласованию режимов работы двигателя, однако за счёт значительного усложнения кон-
струкции.  

Базовым принципом двигателя схемы Mid-Tandem Fan является увеличение сте-
пени двухконтурности двигателя с меньшим по сравнению с ТРДД традиционной схе-
мы входным диаметром. Вентилятор, приводимый в действие турбиной низкого давле-
ния, устанавливается за компрессором среднего давления. На дозвуковом режиме 
створки в наружном корпусе перед вентилятором открыты и в вентилятор поступает 
воздух как через фронтальный воздухозаборник, так и через боковые каналы. На выхо-
де из второго контура воздух смешивается с потоком первого контура и попадает в 
сопло, как в классическом ТРДД. На сверхзвуковом режиме каналы в наружном корпу-
се закрываются. 

Необходимо отметить, что негативной стороной увеличения числа контуров и ис-
пользования нетрадиционных схем турбомашин является значительное увеличение 
сложности и, как следствие, массы, стоимости и, по-видимому, размеров двигателя. 
Сложные схемы турбомашин и управление узлами могут понизить их эффективность 
на определённых режимах, а также привести к дополнительным утечкам воздуха. Уро-
вень технологической готовности большинства управляемых узлов достаточно низок и 
рассмотрение данных схем для двигателя ближней перспективы ведёт к значительному 
увеличению технических и экономических рисков. 
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Дальнейшее увеличение числа Маха крейсерского полёта (от 3 и выше) обуслов-
ливает переход от газотурбинных схем двигателей к комбинированным силовым уста-
новкам (КСУ). 

Компания Hermeus Corporation (США) приступила к разработке СУ для высоко-
скоростного пассажирского самолёта (ВПС) бизнес-класса, рассчитанного на крейсер-
скую скорость полёта, соответствующую числу Маха пМ  5. Предполагается, что дан-

ный проект может быть реализован с использованием существующих технологий и 
технологий ближайшей перспективы. При этом ограничение максимальной скорости 
полёта числом пМ  5 является одним из важных условий, при котором возможно ис-

пользование существующих материалов. При пМ 5  уже необходимо применять мате-

риалы на основе никеля, а при более высоких скоростях – композиционные материалы 
с керамической матрицей. По предварительным данным разрабатываемая КСУ включа-
ет в себя сочетание ТРД/ТРДД и дозвуковой ПВРД с коаксиальным расположением 
контуров. Работа над проектом находится на стадии концептуальных исследований, 
проработки и выбора наиболее оптимальной компоновки самолёта. В обеспечение со-
здания КСУ были проведены испытания демонстратора форсажно-прямоточной каме-
ры сгорания (КС) (рис. 3). 

 

 
 

Рис. 3. Испытания демонстратора форсажно-прямоточной КС СУ  
компанией Hermeus Corporation 

 
 

Японское аэрокосмическое агентство (JAXA) также осуществляет исследования в 
области создания СУ для ВПС. Направления работ включают разработку силовой уста-
новки комбинированного цикла (разработка демонстрационного образца тягой 1 кН, 
который может работать от взлёта и до скорости пМ 5 ), системный анализ концепции 

такой СУ, отработку термостойкости конструкции и другие работы. При полёте на 

пМ 5  температура в зоне «горла» воздухозаборника достигает 1300 К, для её сниже-

ния до 600 К рассматривается применение «предварительного охлаждения» за счёт 
хладоресурса топлива (жидкого водорода). Таким образом, силовая установка комби-
нированного цикла сможет работать от взлёта до скорости пМ 5 . Силовая установка 

для ВПС состоит из следующих основных компонентов (рис. 4) [10]: регулируемого 
воздухозаборника (ВЗ), обеспечивающего торможение воздушного потока до дозвуко-
вой скорости; теплообменника для охлаждения поступающего воздуха жидким водоро-
дом; основного двигателя (турбореактивного) для генерирования газа высокого давле-
ния; дожигателя-камеры сгорания для выработки высокотемпературного газа; 
регулируемого сопла.  
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Рис. 4. Схема силовой установки для ВПС 
 
 

В настоящее время проводятся испытания двигателя в наземных условиях на 
стенде в космическом центре Kakuda JAXA, на котором моделируются условия полёта 
при пМ 5 . Необходимо отметить, что заявленная степень охлаждения воздуха на ре-

жиме полёта с числом пМ 5  ( *
HT =1250 К) до температуры на входе в двигатель  

*
вхT 570 К обеспечивается только при коэффициенте избытка воздуха  0,6 с высо-

кой степенью эффективности воздухо-водородного теплообменника ( ТО =0,85). 
Разрабатываемая в Китайской Народной Республике силовая установка Turbo-

aided Rocket-augmented Ram/scramjet Engine (TRRE) имеет параллельное расположение 
контуров с общим плоским регулируемым входным устройством смешанного сжатия и 
плоским соплом одностороннего расширения. Все типы двигателей в качестве основно-
го топлива используют керосин. В ракетном двигателе в качестве окислителя использу-
ется жидкий кислород. Введение в силовую установку ракетного двигателя предпола-
гает улучшение тяговых характеристик и обеспечение стабильной работы на режимах 
переключения контуров. Ракетные двигатели, располагающиеся ближе к соплу, предна-
значены для создания дополнительной тяги в трансзвуковом диапазоне скоростей и на 
переходных режимах, а установленный в районе горла воздухозаборника – для стаби-
лизации пламени в камере сгорания ПВРД на режиме до включения при пM  6. По 

предварительным расчётам двигатель будет обеспечивать стабильную работу в широ-
ком диапазоне чисел Маха (от 0 до 6) и высот (от 0 до 33 км) полёта. Данная СУ может 
быть использована на высокоскоростных летательных аппаратах различного назначе-
ния или первой ступени многоразовой транспортной космической системы (рис. 5) [11]. 

 

 
 

Рис. 5. Схема силовой установки TRRE 
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При разгоне TRRE работает следующим образом [12]. На старте и вплоть до 

пM  2 работают ГТД, а ракетные двигатели включаются на трансзвуковых скоростях 

и выключаются после прохождения этого участка. При приближении к пM  2 канал с 

ГТД перекрывается и СУ начинает работать в режиме ракетно-прямоточного двигателя. 
При пM  6 TRRE переходит на режим работы ПВРД. 

Силовая установка SABRE, предложенная компанией Reaction Engines, – это КСУ 
с глубоким охлаждением воздуха, конструктивно объединённая с ЖРД [13]. Процесс 
работы силовой установки SABRE представлен схемой на рис. 6. Набегающий поток 
воздуха тормозится в двухскачковом ВЗ 1, на выходе из которого часть воздуха, обра-
зующая основной поток, проходит через гелиево-воздушный теплообменник 2, в кото-
ром захолаживается до 130 К, но при этом остаётся газом. Охлаждённый воздух пода-
ётся в компрессор 3 и за ним разделяется: большая часть подаётся в основную КС 4, 
оставшийся воздух поступает в газогенератор 5, образуя генераторный газ, переобога-
щённый испарённым водородом. Генераторный газ проходит через теплообменник 6 и 
подаётся в основную КС 4, где дожигается в основном потоке воздуха, а продукты сго-
рания расширяются в выходном устройстве 7, создавая основную тягу двигателя. По-
скольку на малых скоростях полёта ВЗ обеспечивает избыточный для работы основной 
КС расход воздуха, то его часть отводится мимо теплообменника в наружный кольце-
вой канал. Для обеспечения нормальной работы ВЗ и снижения потерь импульса в 
наружном контуре организованы прямоточные КС, в которых сжигается часть водоро-
да топлива, необходимая для обеспечения требуемой величины хладоресурса и получе-
ния нужного значения температуры охлаждённого гелия. Расход водорода превышает 
расход, необходимый для работы основной КС, и для сохранения топливной эффектив-
ности его избыток сжигается в прямоточных КС. По оценкам разработчиков прямоточ-
ный контур обеспечивает значительный вклад в создание тяги двигателя на атмосфер-
ном участке полёта.  

 

 
 

Рис. 6. Cхема работы силовой установки SABRE: 
1 – воздухозаборник; 2 –теплообменник; 3 – компрессор; 4 – основная КС (ВРД и ЖРД); 

5 – газогенератор; 6 – теплообменник HX3; 7 – реактивное сопло; 8 – теплообменник HX4;  
9 – ТНА; 10 – водородный ТНА; 11 – кислородный ТНА 
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При пМ 5  на высоте 26 км начинается переключение двигателя с режима ВРД 

на ракетный режим работы: центральное тело ВЗ сдвигается вперёд против потока и 
перекрывает канал ВЗ, изменяется замкнутый рабочий цикл промежуточного теплоно-
сителя – отключается турбокомпрессор и подключается турбонасосный агрегат для по-
дачи жидкого кислорода из бортового бака, двигатель переходит на режим ЖРД. При 

пM  5,5 и уменьшении высоты до 25 км этот процесс переключения завершается  

[14 – 16].   
Отметим, что единственным хладагентом на борту ЛА является жидкий водород. 

Гелий же является лишь теплоносителем, обеспечивающим передачу тепла от воздуха 
к водороду. Это усложнение цикла, в отличие от непосредственного охлаждения возду-
ха водородом, объясняется, скорее всего, значительным снижением пажароопасности  
(в цикле отсутствует непосредственный рекуперативный контакт водорода с воздухом), 
в отличие от СУ самолёта JAXA. Вызывает сомнение степень захолаживания воздуха, 
заявленная разработчиками, – вплоть до начала сжижения воздуха. В этом случае обес-
печить необходимый температурный перепад на режиме полёта с числом пМ 5   

( *
HT =1250 К) не представляется возможным даже при непосредственном охлаждении 

воздуха водородом. 
Также компания Reaction Engines в рамках проекта LAPCAT осуществляла разра-

ботку силовой установки Scimitar (рис. 7) [17]. Входное устройство – осесимметричное, 
трёхскачковое, внешнего сжатия. Теплообменник предварительного охлаждения состо-
ит из шести сегментов, каждый из которых имеет 70 модулей и обеспечивает охлажде-
ние воздуха на входе в компрессор до 635 К. Компрессор двухвальный с противовра-
щением со степенью повышения давления *

к  = 4,07. Регенеративный теплообменник 
расположен вокруг компрессора. После воздухозаборника основной расход воздуха, 
так же как в SABRE, охлаждается в гелиево-воздушном теплообменнике, затем направ-
ляется в компрессор. Другая часть расхода воздуха образует вторичный поток, который 
проходит мимо теплообменника в наружный канал. После компрессора основной воз-
дух поступает не сразу в основную КС, а в газогенератор, где вместе с водородом обра-
зует продукты сгорания обеднённой смеси.  

 
 

 
 

Рис. 7. Общий вид силовой установки Scimitar 
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Далее генераторный газ разделяется на два потока: одна часть поступает в основ-
ную КС для сжигания подаваемого в камеру испарённого водорода, а другая – на тур-
бину двухступенчатого компрессора, расположенного в наружном кольцевом канале. 
После турбины эта часть расхода продуктов сгорания из газогенератора подмешивается 
к воздуху и подаётся в КС наружного канала для сжигания дополнительного расхода 
водорода, далее – в сопло наружного контура. Наружный канал кроме того, что анало-
гично SABRE обеспечивает нормальную работу ВЗ, также служит для увеличения топ-
ливной эффективности (выполняет роль второго контура ТРДД) на взлёте, посадке и 
скоростях полёта до пM  2,5. Замкнутый цикл промежуточного охлаждения гелием в 

целом повторяет гелиевый контур в SABRE, однако отличается наличием двухступен-
чатого гелиево-воздушного теплообменника из-за меньшего расхода водорода и, как 
следствие, меньшего хладоресурса гелия, а также наличием системы регенеративных 
гелиевых теплообменников. 

Промежуточный теплоноситель (в данном случае – гелий) не является хладаген-
том, а предназначен только для перераспределения тепла в цикле. Такой усложнённый 
подход оправдан снижением уровня пожароопасности. 

Однако и в этих СУ реализация хладоресурса топлива для значительного сниже-
ния температуры воздуха потребует существенного увеличения расхода водорода, при-
водящего к снижению коэффициента избытка воздуха ( 0,5КС  ). 

По результатам анализа базовых обликов СУ сверхзвуковых и высокоскоростных 
гражданских ЛА условно можно разделить схемы СУ по числу Маха так, как это пока-
зано в табл. 2.  

Таким образом, в статье рассмотрены концепции базовых обликов двигателей но-
вого поколения для перспективных СПС и ВПС в широком диапазоне скоростей полёта 
и ожидаемого периода времени ввода в эксплуатацию. Важно отметить, что парамет-
ром, оказывающим наибольшее влияние на выбор схемы СУ, является расчётное число 
Маха крейсерского полёта, обусловливающее переход от традиционных газотурбинных 
схем двигателей к ДИЦ и комбинированным силовым установкам (КСУ). Однако такое 
усложнение СУ влечёт за собой значительные технические и экономические риски, вы-
званные относительно низким существующим уровнем проработки технологий и высо-
кой стоимостью повышения их уровня. 

 
 
Таблица 2. Типы СУ ВПС в зависимости от числа Маха крейсерского полёта 

Тип ЛА крМ  Тип СУ Топливо Особенности 

СПС 1,4–2,2 ТРДД, ДИЦ керосин без форсажной КС 

ВПС 3,0–3,5 ТРДД(Ф) керосин 
с ФКС,  

работающей с некоторого числа фМ  полёта 

ВПС 3,5–4,5 
КСУ 
ТПД 

керосин 
Параллельные контуры ГТД и ПВРД 

КСУ с переходом на режим ПВРД  
с перекрытием входа в ГТД 

ГПС 5,0–7,0 КСУ 
метан,  

водород 

Параллельные контуры ГТД и ПВРД,  
переход на режим ПВРД  

с перекрытием входа в ГТД 
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