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МОДЕЛЬ ДВИГАТЕЛЯ С ДВУХСТАДИЙНЫМ СГОРАНИЕМ ТОПЛИВА 

 
На сегодняшний день практически исчерпаны возможности дальнейшего улучшения характеристик 
авиационных газотурбинных двигателей, что объясняется ограничением по существующим материа-
лам, использующимся при производстве ГТД и многими другими причинами. Поэтому, перспективы 
использования детонационного сгорания топлива, открывшиеся в последние годы, существенно повы-
сили интерес к двигателям периодического сгорания. В статье приводится описание перспективной 
модели двигателя с двухстадийным сгоранием топлива. Рассмотрены преимущества и недостатки 
различных схем двигателей, аналогичные модели, проблемы проектирования. 
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Введение 
Одной из главных задач, стоящих при проекти-

ровании авиационных двигателей, является повы-
шение топливной эффективности самолетов. Она 
оценивается расходом топлива в граммах на один 
тонно-километр пути транспортируемого груза. 
Этот параметр зависит как от аэродинамического и 
конструктивного совершенства планера самолета, 
так и, главным образом, от экономичности силовой 
установки, характеризующейся удельным расходом 
топлива. 

Основной особенностью развития авиационных 
газотурбинных двигателей является то, что повы-
шение значений температуры газов перед турбиной 
Тг* и суммарной степени сжатия к* возможно ли-
бо при увеличении числа ступеней турбомашин, 
либо при увеличении окружной скорости в компрес-
сорных и турбинных ступенях. Также увеличение 
значения к* возможно при повышении напорности 
ступеней компрессора. 

На сегодняшний день практически исчерпаны 
возможности дальнейшего повышения к* и Тг*, 
что объясняется ограничением по существующим 
материалам, использующимся при производстве 
авиационных газотурбинных двигателей и многими 
другими причинами. 

В связи с этим в последние годы наметилась 
тенденция к исследованию и развитию принципи-
ально новых схем силовых установок, которые мог-
ли бы составить конкуренцию существующим ныне 
авиационным газотурбинным двигателям. 

Исследования проводятся в двух основных на-
правлениях: разработка новых схем двигателей с 
подводом тепла при постоянном давлении и разра-

ботка двигателей с подводом тепла при постоянном 
объеме. 

Первое направление – это улучшение характе-
ристик газотурбинных двигателей традиционных 
схем путем увеличения числа управляемых пара-
метров проточной части этих двигателей. 

Второе направление – разработка двигателей с 
изменением самой схемы в зависимости от условий 
полета, которое осуществляется путем применения 
дополнительных газогенераторов, компрессоров, 
камер сгорания и специальных переключающих 
устройств. 

Несмотря на видимый положительный эффект 
от применения указанных  двигателей они не полу-
чили особенного развития, что обусловлено слож-
ностью конструкции и сложностью схемы регули-
рования, которые значительно влияют на массу, 
экономические характеристики и безотказность ра-
боты этих двигателей. 

Результаты исследований 
Улучшить характеристики двигателей позволил 

переход от цикла с подводом тепла при постоянном 
давлении, к циклу с подводом тепла при постоянном 
объеме. Обосновано теоретически, что такой пере-
ход позволяет повысить термический КПД в 1,3 – 
1,5 раза. К двигателям с подводом тепла при посто-
янном объеме относятся пульсирующие двигатели и 
двигатели с двухстадийным сгоранием топлива. 

Перспективы использования детонационного 
сгорания топлива, открывшиеся в последние годы, 
существенно повысили интерес к двигателям перио-
дического сгорания. Об этом свидетельствуют поя-
вившиеся в печати многочисленные публикации, 
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патенты и проекты двигателей с двухстадийным 
сгоранием топлива различных схем. Это объясняет-
ся тем, что в детонационных волнах процесс сгора-
ния топливовоздушной смеси осуществляется прак-
тически мгновенно, чем обеспечивается возмож-
ность значительного повышения давления в камерах 
сгорания, имеющих форму полузамкнутого объема, 
и отпадает необходимость в выпускных клапанах. 

Но, как показывает анализ имеющихся публи-
каций, несмотря на многообразие предлагаемых 
схем двигателей, всем им свойственно использова-
ние в качестве резонансных устройств детонацион-
ных труб значительной длины и наличие клапанов 
на всасывании. 

Двигатель с двухстадийным сгоранием топлива 
рассматриваемый в данной работе отличается отсут-
ствием каких-либо механических клапанов и  пре-
рывистых запальных устройств. Пульсирующий 
процесс осуществляется за счет возбуждения резо-
нансных высокочастотных автоколебаний в газоди-

намическом резонаторе, периодически заполняемый 
специально подготовленной экзотермически актив-
ной топливовоздушной смесью, а выделение тепла, 
увеличивающее амплитуду этих колебаний, проис-
ходит в пересжатых детонационных волнах, форми-
руемых в резонаторе (рис. 2, 3). Сочетание высокой 
частоты пульсаций и малых размеров является ос-
новным отличием и достоинством двигателя с двух-
стадийным сгоранием топлива предлагаемой схемы. 

Конструктивная схема одной из возможных 
моделей для проведения таких исследований пока-
зана на рис. 4. 

Она отличается оригинальностью устройства 
реактора. Активация ТВС достигается в ней путем 
специальной конверсии топлива, осуществляемой за 
счет предпламенных экзотермических реакций, 
осуществляемых при минимальном выделении теп-
ла. С этой целью воздух, поступающий в реактор, 
разделен на три потока в соотношении 103060 %. 

 
Рис. 1. Принципиальная схема пульсирующего детонационного двигателя 

 

 
 

Рис. 2. Схема устройства двигателя с двухстадийным сгоранием топлива: 
а – газогенератор с тяговыми модулями (1 – реактор; 2 – резонатор; 3 – кольцевое сопло;  

4 – топливный смеситель); б – резонатор в сборе 
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Первичный поток воздуха с расходом ~10 % пода-
ется в центральную часть реактора. Он является вспомо-
гательным и служит для облегчения розжига и предва-
рительного подогрева вторичного воздуха перед основ-
ными топливными форсунками. Величина коэффициен-
та избытка воздуха  в первичной зоне назначается око-
ло 1,1, чем обеспечивается температура ~2000 К. Эта 
разогретая струя газа перед основными топливными 

форсунками перемешивается с вторичным воздухом 
в количестве, необходимом для получения 
=0,35...6,40, и этим обеспечивает подогрев вторич-
ного воздуха до температуры ~ 900 К. Основное 
топливо впрыскивается в эту вторичную зону разо-
гретой смеси, где и осуществляется его конверсия, в 
результате которой температура смеси достигает 
значений, не превышающих 1000...1100 К. 

  

 
Рис. 3. Физическая модель рабочего процесса в резонаторе 

 

 

Рис. 4. Модель двигателя с двухстадийным сгоранием топлива 

 
Третичный воздух в количестве ~60 %, пода-

ваемый через внешний кольцевой канал, перемеши-
вается с продуктами неполного сгорания. Происхо-
дит резкое снижение температуры смеси до 
~700...750 К и ее "замораживание". С такой темпе-
ратурой газовая смесь поступает через кольцевое 
сопло в резонатор. Она содержит химически актив-
ные составляющие Н2, СО, ОН и др. В области "Ф" 
резонатора из-за резкого повышения давления и 

температуры осуществляется самовоспламенение и 
инициируется детонационное сгорание экзотерми-
чески активной смеси заданного состава. Парамет-
рия данной схемы состоит в возможности измене-
ния: соотношения расходов воздуха в контурах, со-
ставов смеси, площади кольцевого сопла и формы 
выходного насадка. Таким образом, удалось совмес-
тить в предлагаемой схеме двигателя с двухстадий-
ным сгоранием топлива высокую эффективность 
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детонационного процесса в единичных импульсах с 
большой частотой их повторения, что продемонст-
рировано на технически приемлемом уровне при 
испытаниях экспериментальных моделей. 

При диаметре резонатора 70 мм зафиксирована 
частота повторения импульсов 24...25 кГц, что дела-
ет работу таких двигателей практически бесшум-
ной. При этом повышение давления в процессе сго-
рания достигает сотен атмосфер. Это дает очень 
высокую степень последующего расширения про-
дуктов истечения, недостижимую в традиционно 
применяемых циклах большинства двигателей. 
Этим определяется более высокая степень преобра-
зования химической энергии топлива в полезную 
работу. Разработка детонационного двигателя явля-
ется новым направлением в развитии авиадвигате-
лестроения, заслуживающим особого внимания. 

Полученные опытные данные и теоретические 
исследования дают основание рассчитывать на су-
щественное улучшение тягово-экономических и 
массогабаритных показателей, упрощение конст-
рукции, снижение стоимости таких двигателей в 
сравнении с существующими ГТД. 
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МОДЕЛЬ ДВИГУНА З ДВОХСТАДІЙНИМ ЗГОРАННЯМ ПАЛИВА 
О.І. Тарасов, І.О. Хотєєнков 

На сьогоднішній день практично вичерпані можливості подальшого поліпшення характеристик авіа-
ційних газотурбінних двигунів, що пояснюється обмеженням за існуючими матеріалами, що використову-
ються при виробництві ГТД і багатьма іншими причинами. Тому перспективи використання детонаційного 
згорання палива, що відкрилися останніми роками, істотно підвищили інтерес до двигунів періодичного 
згорання. У статті приводиться опис перспективної моделі двигуна з двохстадійним згоранням палива. 
Розглянуті переваги і недоліки різних схем двигунів, аналогічні моделі, проблеми проектування. 

Ключові слова: перспективний двигун, двохстадійне згорання палива, детонаційне горіння, резона-
тор, високочастотні пульсації, конструктивна схема. 
 

MODEL OF THE ENGINE WITH TWO-STAGE COMBUSTION FUEL 
A.I. Tarasov, I.A. Hoteenkov 

The description happens to in article to perspective model of the engine with two-stage combustion fuel. The 
Considered advantage and defect of the different schemes of the engines, similar models, problems of the design-
ing. For present day practically exhausted possibility of the further improvement of the features aircraft gas-
turbine engines that is explained by restriction on existing materials, using at production GTE and many other rea-
sons. Opened at the last years perspective of the using two-stage combustion fuel have greatly raised the interest to 
engines of periodic combustion fuel. 

Key words: perspective engine, two-stage combustion fuel, pulse engine, detonating combustion, resonator. 
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