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В связи со стремительным развитием пассажирской и транспортной авиации все 

больший интерес вызывают вопросы снижения удельного расхода топлива на форсиро-

ванных режимах работы (РР) силовой установки (СУ) для обеспечения сверхзвукового 

крейсерского полета [1]. Одним из возможных способов снижения удельного расхода 

топлива на форсированных РР является применения двухтопливной системы питания 

форсажной камеры сгорания (ФКС), обеспечивающей значительное снижение удельного 

расхода топлива на форсированных РР [2]. Однако на данный момент отсутствует мето-

дика формирования программы управления (ПУ) расходом топлива в ФКС газотурбин-

ного двигателя (ГТД) с двухтопливной системой питания, что и определяет актуальность 

темы исследования. 

При решении задачи по формированию ПУ расходом топлива в ФКС необходимо 

учитывать ряд ограничений. В связи с тем, что водород обладает наименьшей плотно-

стью из всех известных видов топлива, одним из основных ограничений при формиро-

вании ПУ выступает объем водородного топлива, требуемый для выполнения полета по 

типовому профилю. Таким образом, при формировании ПУ необходимо решить задачу 

условной оптимизации, в которой целевой функцией является минимизация добавки во-

дорода при сохранении ограничений по заданной дальности полета и полной темпера-

туры на выходе из ФКС. 

Для решения данной задачи была разработана методика формирования ПУ расхо-

дом топлива в ФКС по критерию самолетного совершенства – дальности полета, блок-

схема которой представлена на рис. 1. 

 

 
 

Рис. 1 – Блок-схема методики формирования ПУ расходом топлива в ФКС ТРДДФ  

с двухтопливной системой питания 
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Требуемая дальность полета достигается путем снижения удельного расхода топ-

лива ГТД при помощи повышения и поддержания постоянным коэффициента полноты 

сгорания топлива в ФКС за счет применяемой ПУ расходом двухкомпонентного топ-

лива. Заданный коэффициент полноты сгорания топлива ηг.з. выбирается достаточным 

для достижения требуемой дальности полета 𝐿п.з., что позволяет минимизировать требу-

емый запас водорода на борту ЛА 𝑚𝐻2
. 

При расчете дальности полета летательного аппарата (ЛА), оснащенного силовой 

установкой с двухтопливной системой питания применяется комплекс программ. ПУ 

расходом топлива, а также высотно-скоростные характеристики ГТД рассчитываются 

при помощи программы для формирования программы управления расходом двухком-

понентной топливной смеси в ФКС ТРДДФ с двухтопливной системой питания [3]. 

Аэродинамические характеристики ЛА, а также расчет дальности полета по заданному 

профилю проводится при помощи ИПК «СД» [4]. Результаты расчета дальности полета 

и потребного запаса водородного топлива прототипа сверхзвукового ЛА с взлетной мас-

сой 45000 кг. представлены на рис. 2а и рис. 2б. 

 

 
   (а)      (б) 

 

Рис.2 а, б – Зависимости дальности полета и потребного запаса водородного топлива  

прототипа сверхзвукового ЛА 

 

Расчет проводился по профилю полета, включающему короткий участок полета 

(14% от общего расстояния) на высоте 14 км со сверхзвуковой скоростью. Зависимости 

высоты H и числа М от дальности полета представлены на рис. 3а и рис. 3б. 

 

 
(а) (б) 

 

Рис.3 а, б – Зависимости высоты H и числа М от дальности полета 

 

Анализ данных зависимостей показывает, что дальность полета ЛА, оснащенного 

СУ с двухтопливной системой питания даже при кратковременном использовании фор-

сированных РР увеличивается на величину до 3,66% при использовании менее 12 кг во-

дорода. При этом эффект от применения двухтопливной системы питания увеличивается 

при рассмотрении профилей полета с большим использованием форсированных РР. 
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Таким образом, в ходе проведенного исследования разработана методика форми-

рования программы управления расходом топлива в ФКС ГТД с двухтопливной систе-

мой питания. Проведен расчет дальности полета прототипа ЛА и потребного количества 

водорода в зависимости от заданного при формировании ПУ значения коэффициента 

полноты сгорания топлива в ФКС. Сделан вывод об эффективности применения двух-

топливной системы питания. 
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Abstract 

A methodology has been developed for forming a fuel flow control program in the afterburner 

of a turbofan engine with a dual-fuel supply system (aviation kerosene as primary fuel, hydro-

gen as an additive). Under constraints on flight range and afterburner outlet temperature, a con-

strained optimization problem is solved – minimizing the required hydrogen supply. It is shown 

that using a dual-fuel system increases the flight range of a supersonic aircraft by up to 3.66% 

with an additive of less than 12 kg of hydrogen. 

  


