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Одним из способов повышения удельных характеристик двигательной установки средства 
выведения полезной нагрузки в околоземное пространство является обеспечение возможности 
работы нерегулируемого сопла на расчётном режиме на всём активном участке траектории 
полёта. Такое сопло должно быть компактным, лёгким, хорошо охлаждаемым. Для детальной 
отработки возможности внедрения сопла в состав камеры ракетного двигателя необходимо 
иметь возможность оперативной оценки истинного значения тяги и удельного импульса, 
которое может достигнуть камера с таким соплом. В данной статье представлены результаты 
расчёта тяги и удельного импульса, полученные по инженерной методике, которые 
сравниваются с результатами численного моделирования. Расчёт проводился для атмосферного 
и высотного участков траектории полёта средства выведения. Приводится сравнение 
результатов расчёта с экспериментальными значениями удельного импульса, полученными на 
стендовой камере ракетного двигателя при условиях работы в атмосфере. Приведённые 
результаты могут быть применены как для оценки новых, так и для усовершенствования 
существующих конструкций сопел широкодиапазонных ракетных двигателей. 

Кольцевое сопло; численное моделирование; тяга; удельный импульс; ракетный двигатель 
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Введение 

Одним из способов совершенствования ракетных двигателей является примене-
ние в составе камеры двигателя перспективных схем сопел c внешним расширением: 
тарельчатых сопел, сопел с внешним расширением (штыревое, aerospike) [1], с внеш-
ним расширением и управляемой подачей/отбором продуктов сгорания в донную об-
ласть (штыревое аэродинамическое), тарельчатых, щелевых сопел и других [2]. Одной 
из перспективных схем двигателя с аэродинамическим соплом является кольцевое соп-
ло с плоским центральным телом, которое является модификацией кольцевого сопла со 
сферической каверной [3; 4]. Такое сопло отличается бесколебательной перестройкой 
ударно-волновой структуры, в чём и состоит его преимущество по сравнению с кольце-
выми соплами внешнего расширения. Наличие центральной застойной области, давле-
ние в которой выше наружного, эквивалентно профилированному центральному телу с 
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переменной геометрией. Тяговые характеристики такого сопла на малых высотах близ-
ки к характеристикам кольцевых сопел с внешним расширением, а на больших высотах 
– к характеристикам сопел Лаваля. Недостатком кольцевого сопла с плоским централь-
ным телом являются повышенные потери давления заторможенного потока в струе за 
счёт образования отрывного циркуляционного течения в донной области [5]. Этот не-
достаток компенсируется важными конструктивными преимуществами. Сопло такого 
типа компактнее, легче, чем aerospike, не имеет проблем с охлаждением, формирует 
компактную струю за счёт того, что на его кромках поток развернут к оси, обладает по-
вышенной энергоэффективностью при работе в плотных слоях атмосферы. 

Одной из нерешённых на сегодняшний день задачей является формирование об-
лика сопла, у которого механико-геометрические соотношения в потоке соответствуют 
максимальной тяге, удельному импульсу. Одним из способов решения данной задачи 
является использование подхода сочетания полуэмпирической модели и CFD модели-
рования, на основании которых базируется инженерная методика, позволяющая произ-
водить оценку величины тяги и, как следствие, возможность оценить значение удель-
ного импульса камеры [6]. 

В данной работе решается задача сравнения результатов расчёта по инженерной 
методике с результатами численного моделирования и экспериментом. Объектом ис-
следования является кольцевое сопло с плоским центральным телом. Его геометрия 
представлена на рис. 1, а макет прошёл натурные испытания на лабораторном стенде.  

 

 
 

Рис. 1. Геометрия кольцевого сопла с плоским центральным телом: 

xF  – площадь входного сечения; *F  – площадь критического сечения (кольцевого зазора); 

aF  – площадь выходного сечения сопла 

 
 

Определяющими размерами сопла являются площадь критического сечения 

(площадь кольцевого зазора) 42,55·10*F  м2, площадь выходного сечения сопла 
47,52·10aF  м2, площадь входного сечения сопла 35,67·10vxF  м2. 

 
Расчёт тяги по инженерной методике 

Аналитическая оценка тяги была произведена в соответствии с инженерной мето-
дикой расчёта тяги сопла [6] по формуле (1), в соответствии со схемой, представленной 
на рис. 2: 

 

    
**f ctkw a vx vxct aP mW g k p F k F k f F k         , (1) 
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где fP  – тяга; m  – суммарный массовый расход; *W  – скорость в критическом сечении; 

kp  – давление в камере сгорания; iF  – площадь соответствующего сечения; g, f, 
*wk , 

ctk , ak , vxk  – расчётные коэффициенты. 

Расчёт справедлив при выполнении следующих условий и ограничений:

2 actoutF F F  ; 1 vx ctoutF F F  ; 1 actctF F F  ; 2 actF F . 

 

 
а        б 

 
Рис. 2. Схема определения профиля камеры:  

а – основные размеры камеры; б – размеры выходного сечения сопла; 

*h  – щелевой зазор; iD  – диаметр соответствующего сечения; iL  – длина соответствующего сечения; 

iF  – площадь соответствующего сечения; minf  – площадь минимального сечения;  

1 2,  out outF F  – площади стенок выходного сечения сопла; 1 2,  сt ctF F  – площади стенок центрального тела 

 
 

Расчётные коэффициенты не зависят от давления внешней среды и принимаются 
равными 0,044ctk  ; 0,078ak  ; 0,034vxk  ; 

*
0,189wk  . Коэффициенты g, f – зави-

сят от давления внешней среды и определяются по рис. 3. Значения тяги в диапазоне 
высот от 0 до 100 км представлены на рис. 4. 

 
 

 
Рис. 3. Изменение коэффициентов давления и скорости от внешнего давления np  

f          g 
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Рис. 4. Результат расчёта тяги сопла по инженерной методике 

 
 

Расчёт тяги камеры численным моделированием 

Двумерная задача решается в стационарной осесимметричной постановке в рас-
чётном пакете программ ANSYS Fluent. В рамках математической модели применяются 
осреднённые по числу Рейнольдса уравнения Навье-Стокса для идеального газа: 

 уравнение сохранения массы для двумерной стационарной осесимметричной 
постановки задачи: 

 

 
    0r

x rx r r

  
  

 
, (2) 

 
где   – плотность, кг/м3; x  – осевая скорость, м/с; r  – радиальная скорость, м/с; r – 

радиальная координата; x – осевая координата; 
 уравнение сохранения импульса в двумерной стационарной осесимметричной 

постановке задачи принимает вид: 
а) уравнение сохранения осевого импульса: 
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 

                           
           

 (3) 

 

где динамическая вязкость, кг/(м·с); 
б) уравнение сохранения радиального импульса: 
 

 

   

2

1 1 1
2
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                                

 (4) 
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 уравнение сохранения энергии: 
 

    
PrT

j

p t
i i ij effti j

c T
u E p k u

x x x


 

    
             

,  

 
где iu  – скорость потока, м/с; E – полная энергия, Дж; p – давление, Па; Tk  – коэффи-

циент теплопроводности Вт/(м·К); pc  – удельная теплоёмкость, Дж/(кг·К); t  – турбу-

лентная вязкость, кг/(м·с); Prt  – турбулентное число Прандтля; T – температура, К; 

 ij eff
  – тензор девиаций напряжений. 

Система уравнений дополняется SST-модификацией k-ω модели турбулентности 
[7]. Модель турбулентности k - -SST показывает хорошую сходимость с результатами 
экспериментов [8; 9] и описывается уравнениями: 

 

  i k k k
i j j

k
ku Г G Y

x x x


      
    

, (5) 

 
где k – кинетическая энергия турбулентности, Дж/кг; kГ  – эффективный коэффициент 

диффузии; kG  – интенсивность турбулентной кинетической энергии; kY  – кинетиче-

ская энергия диссипации; 
 

 ( ) ( )i
i j j

u Г G Y D
x x x   

  
   

  
, (6) 

 
где  – удельная скорость рассеивания турбулентности, 1/с; Г  – эффективная диффу-

зионная способность ; G  – интенсивность ; Y  – диссипация ; D  – перекрёст-

ная диффузия. 
Для связи давления и скорости в программной среде используется алгоритм 

Сoupled. Для аппроксимации по давлению применяется схема второго порядка точно-
сти, для аппроксимации по плотности, скорости, турбулентно-кинетической энергии, 
удельной скорости диссипации и энергии используется MUSCL схема третьего порядка 
точности. 

Для проведения расчёта строится тетраэдрическая неструктурированная сетка. 
Размеры ячеек сетки: минимальная сторона двухмерной ячейки 1,66·10-6 м2, макси-
мальная сторона двухмерной ячейки 1,36·10-2 м2. Количество расчётных ячеек 760359, 
узлов 383897 (рис. 5, а). Для повышения качества расчёта пограничного слоя сетка 
сгущается к внутренним стенкам камеры. Высота первого слоя 1,7·10-6 м, скорость ро-
ста 1,2. Количество слоёв 10. Размер сеточных элементов у стенки обеспечивает y+ ≈1 
[10] (рис. 5, б). 
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а б 
 

Рис. 5. Расчётная сетка: а – общий вид; б – пристенок 
 

При расчёте используются следующие типы граничных условий: “Symmetry” 
для боковых стенок сектора; “Wall” без скольжения потока для стенок камеры; “Inlet 
mass flow” с заданием массового расхода, статического давления, температуры тормо-
жения и с интенсивностью турбулентности 5% для торца камеры сгорания. “Pressure 
outlet” c заданием давления заторможенного потока и температуры окружающей среды 
для торцов выходной области с интенсивностью турбулентности 5%. 

Расчёт проводился для точки со следующими значениями параметров: суммарный 
массовый расход равен 0,253 кг/с, избыточное давление в камере сгорания 810600 Па, 
температура потока 1086 К.  

На выходе из расчётной области устанавливается статическое давление и 
температура, соответствующая параметрам атмосферы в наземных условиях и на 
высоте 100000 м над уровнем моря. Параметры изменяются от 101325 Па/288,15 К до 
0,0319 Па/196 К в соответствии с ГОСТ 4401-81 «Атмосфера стандартная. Параметры». 

Численный расчёт тяги сопла в программном комплексе ANSYS Fluent осуществ-
лялся методом численного интегрирования давления, распределённого по стенкам соп-
ла, исключая силы аэродинамического сопротивления. Полученное значение суммиру-
ется со значением давления, действующего на торец камеры сгорания.  

 
Валидация численного метода расчёта 

Валидация численного метода расчёта проводилась на примере сопла с геометри-
ей Лаваля, путём сравнения результатов расчёта тяги в программной среде с результа-
тами расчёта тяги по аналитическим зависимостям [2]: 

 
    aрасч a nP P F p p   , (7) 

 

     

1
2 1 1

n
n

расч ak kP m n n RT p p



 

   
  

 , (8) 

 
где kp  – давление в камере сгорания, Па; ap  – давление на срезе сопла, Па; n – показа-

тель процесса; R – газовая постоянная в камере, Дж/(кг·К); kT  – температура в камере 

сгорания, К.  
Расчётный режим работы сопла Лаваля осуществлялся при давлении 

50000a np p  Па. Расчёт тяги на нерасчётном режиме проводился при значении дав-

ления окружающей среды np  101325 Па.  

Результаты расчётов тяги сопла с помощью численного моделирования и вычис-
ленные по аналитическим зависимостям (7), (8) представлены в табл. 1. 
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Таблица 1. Сравнение тяги сопла Лаваля 

Условие истечения 
Значение тяги, Н 

Численное моделирование Аналитические зависимости 

np  101325 Па 268 267 

n ap p  50000 Па 307 306 

 
В результате вычисления значений тяги в программной среде и по аналитическим 

зависимостям получены схожие значения. Таким образом, расчёт численным модели-
рованием может считаться достоверным и применимым для моделирования процессов 
в камере ракетного двигателя с кольцевым соплом с плоским центральным телом. 

 
Обработка результатов численного моделирования 

В результате численного моделирования камеры широкодиапазонного ракетного 
двигателя были построены эпюры скорости (рис. 6) и статического давления (рис. 7) на 
расчётном режиме работы сопла.  

 

 
Рис. 6. Эпюра скоростей течения рабочего тела в объёме сопла  

по результатам численного моделирования (давление окружающей среды np  50000 Па) 

 
 
 

 
 

Рис. 7. Эпюра статического давления рабочего тела в объёме сопла  
по результатам численного моделирования (давление окружающей среды np  50000 Па) 
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Численный расчёт тяги сопла в программном комплексе ANSYS Fluent осуществ-
лялся методом численного интегрирования давления, распределённого по стенкам соп-
ла, исключая силы аэродинамического сопротивления. Полученное значение суммиру-
ется со значением давления, действующего на торец камеры сгорания. Результаты по 
тяге, полученные методом численного моделирования для диапазона высот от 0 до 
31,2 км, представлены на рис. 8. 

 

 
Рис. 8. Результат расчёта тяги сопла методом численного моделирования 

 
 

Сравнение с экспериментом 

Испытания неохлаждаемого макета кольцевого сопла с плоским центральным те-
лом в составе камеры ракетного двигателя проводились на лабораторном стенде на ка-
федре «Двигатели и энергоустановки летательных аппаратов» БГТУ «Военмех»  
им. Д.Ф. Устинова. Лабораторный стенд включает: систему подачи рабочих компонен-
тов и систему охлаждения, камеру жидкостного ракетного двигателя, объект испыта-
ний. В качестве основных компонентов топлива приняты кислород газообразный и 
водный раствор этанола 30%об. Для достижения рабочей температуры, не превышаю-
щей 1100 К, на входе в сопловое устройство проводилась балластировка водой продук-
тов сгорания. Во время работы стенда производилась автоматизированная регистрация 
и запись параметров, обеспечивающих формирование условий испытаний и определя-
ющих характеристики объекта: давления, температуры, массовых расходов, тяги. 

В процессе испытаний были получены экспериментальные значения тяги и 
удельного импульса кольцевого сопла с плоским центральным телом при давлении в 
камере сгорания 506625, 607950, 709275, 861262,5 Па. Общее время испытаний соста-
вило 1080 секунд (3 цикла испытаний сопловых устройств по 360 секунд каждый цикл). 

При обработке данных была выделена экспериментальная выборка, соответству-
ющая следующим ограничениям: 

- коэффициент избытка окислителя находится в диапазоне: 0,9...1,1  ; 

- значение vK  находится в диапазоне: 0,1...1,1vK  ;  

- давление в камере сгорания: 506625 кp  Па. 

Представленные ограничения обусловлены исключением из выборки точек, зна-
чения которых не соответствуют стационарному режиму работы камеры. Результат об-
работки экспериментальных данных представлен на рис. 9. 
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Рис. 9. Зависимость удельного импульса от давления в камере сгорания:  уд кI f p  

 
 
Сравнение результатов численного моделирования, расчёта по инженерной мето-

дике с результатами эксперимента проводилось для точки соответствующей давлению 
810600 Па. Значение удельного импульса определялось по формуле: 

 

уд

P
I

m




. 

 

Сравнение результатов удельного импульса, полученных численным методом, по 
инженерной методике и в эксперименте представлено в табл. 2. 
 
Таблица 2. Сравнение тяги кольцевого сопла с плоским центральным телом 

Условие течения 
Значение удельного импульса, м/с 

Численное  
моделирование 

Инженерная  
методика 

Эксперимент 

кр  810600 Па 

np  101325 Па 
1056 1050 1040 

 
Представленные результаты сравнения показывают удовлетворительную сходи-

мость: отличие между экспериментальным значением и значениями, полученными ме-
тодами численного моделирования и по инженерной методике, составляет 10-15%, при 
этом отличие результатов численного моделирования и по инженерной методике со-
ставляет не более 3%. 

 
Заключение 

В работе показаны результаты оценки тяги и удельного импульса ракетного дви-
гателя с кольцевым соплом с плоским центральным телом. Сравнение расчётов по ин-
женерной методике с расчётами, выполненными численным методом, показали, что оба 
этих метода позволяют получать результаты с погрешностью, не превышающей 3%.    
В свою очередь, применение методик вычислительного эксперимента трудоёмко и тре-
бует выполнения большого количества вычислений. 
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Экспериментальные данные точки, соответствующей предварительно проведён-
ным расчётам, отличаются от расчётных на 15%. Учитывая несовершенство протекания 
рабочих процессов на стендовой камере жидкостного ракетного двигателя, а также ряд 
допущений и ограничений при расчёте численным моделированием и по инженерной 
методике, такая расходимость может быть допустимой. 
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One of the ways to improve specific characteristics of the power plant of a launch vehicle for 
ladeploying payload to the near-Earth space is to provide the possibility of operation of a fixed nozzle 
in the design mode over the whole active leg of the flight trajectory. The nozzle should be compact, 
lightweight, well-cooled. For detailed testing of the possibility of introducing a nozzle into the rocket 
engine chamber it is necessary to be able to quickly assess the true value of the thrust and the specific 
impulse the chamber with such a nozzle can achieve. This article presents the results of comparison of 
the thrust and specific impulse, obtained during calculations using engineering methods, numerical 
modeling for the atmospheric section and high-altitude sections of the trajectory. The results of the 
calculation are compared with the experimental values of the specific impulse obtained on the rocket 
engine test-bed under atmospheric operating conditions. These results can be effectively applied both 
to evaluate new and to improve existing nozzle designs of wide-range rocket engines. 
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