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Знание основных закономерностей от-
рыва потока в соплах ракетных двигателей
малой тяги (РДМТ) имеет все возрастающее
как научное, так и практическое значение в
связи с полетами аэрокосмических летатель-
ных аппаратов (ЛА) различного назначения
в верхних слоях атмосферы Земли в диапа-
зоне высот от 40 до 100 км. В этом диапазоне
высот возможности использования традици-
онных аэродинамических способов управле-
ния ЛА за счет создания подъемной силы
существенно сокращаются и наиболее эффек-
тивной является реактивная система управ-
ления, использующая в качестве исполни-
тельных органов РДМТ. Обычно эта же сис-
тема управления используется и для управ-
ления пространственным положением ЛА в
условиях орбитального полета. Поэтому, ис-
ходя из требований экономичности, сопла
РДМТ имеют профилированную сверхзвуко-
вую часть со значительной геометрической
степенью расширения aF  - от 50 до 300. При
использовании таких РДМТ для управления
ЛА в верхних слоях атмосферы в  их соплах
возникает отрыв потока, существенно влия-
ющий на тяговые характеристики, экономич-
ность и тепловое состояние. Однако до на-
стоящего времени сведения о закономернос-

тях отрыва потока в соплах РДМТ имеют
весьма скудный и противоречивый характер,
[1, 2, 3]. Вследствие этого возможность ис-
пользования апробированных для сопел ЖРД
больших тяг расчетных методик отрыва по-
тока [2, 3] является весьма проблематичной,
что и вызвало необходимость проведения
данного исследования. Несмотря на опреде-
ленный прогресс в использовании численных
методов [4], до настоящего времени основ-
ными в исследовании отрыва потока в соплах
остаются экспериментальные методы.

Поэтому в основу данного исследова-
ния положен метод экспериментального оп-
ределения критического перепада давлений

крp  в скачке уплотнения, вызывающем отрыв
пограничного слоя на стенке сопла [1, 2]:
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где 1p  и 2p  – давление до и после скачка уп-
лотнения, вызывающего отрыв потока.

В работах Г. И. Петрова, В. Я. Лихуши-
на, И. Г. Некрасова, Л. И. Сорокина, Е. Н.
Бондарева [1, 2], а также Чжена [5 ] установ-
лена фундаментальная особенность взаимо-
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действия скачка уплотнения с пограничным
слоем, которая заключается в том, что вели-
чина крp  слабо зависит от причины, вызвав-
шей отрыв, и определяется, в первую очередь,
характером течения в пограничном слое и
числом Маха во внешнем потоке.

В данном исследовании эксперимен-
тально определялся критический перепад

давлений кр1 )/( pph , вызывающий отрыв
потока в сверхзвуковой части сопла (где ph

 -
давление в вакуумной камере). Этот перепад
давлений, как показал специально проведен-
ный эксперимент, а также данные [2],прак-
тически совпадает с критическим перепадом

давлений крp  = кр12 )/( pp  (обычно отличие
не превышает 5 %). Поэтому далее парамет-
ры крp  и 1( / )h êðp p  рассматриваются какак
идентичные.

Известные в литературе [1, 2] зависи-
мости для величины êðp  показаны на рис. 1,
где кривая 1 соответствует отрыву при лами-

нарном пограничном слое, а кривая 2 – при
турбулентном. На этом рисунке величина ñâx
на оси абсцисс соответствует продольной ко-
ординате для сверхзвуковой части сопла
11Д457х, контур которого представлен на
рис. 2. Связь координаты ñâx  с числом Махаа
на стенке сопла 11Д457х (для модели невяз-
кого течения) показана в табл. 1.

В первом столбце табл. 1 символы име-
ют следующий смысл: r - радиус сопла для
соответствующей точки дренирования;

*/r r r=  - безразмерный радиус сопла для со-

ответствующей точки дренирования ( *r  - ра-

диус минимального сечения сопла); ñòM  -
число Маха на стенке сопла для невязкого
течения.

Отметим, что существенная зависи-
мость параметра 1( / )h êðp p  от характера те-
чения в пограничном слое позволяет исполь-
зовать этот параметр и для эксперименталь-
ного определения характера течения в погра-

Рис. 1. Результаты экспериментального исследования величины параметра (ph\p1)кр
по длине сверхзвуковой части сопла изд. 11Д457х:

• - эксперимент при pco=0.25 МПа, Rewo=0.8*107; о – эксперимент при pco=0.5 МПа,
Rewo=1.6*107; pco – давление на входе в сопло

1, 2 – зависимости [1, 2] для величины êðp  соответственно при ламинарном и турбулентномм
характере течения в пограничном слое
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ничном слое сопел РДМТ как на инертном
рабочем теле, так и на натурных компонен-
тах топлива.

Основным объектом данного исследо-
вания являлся штатный жидкостной ракет-
ный двигатель малой тяги (ЖРДМТ) на ком-
понентах топлива азотный  тетраксид (АТ) и
несимметричный диметигидразин (НДМГ)
тягой 400 Н с профилированным сверхзвуко-
вым соплом ( aF = 50), который относится к
числу наиболее распространенных исполни-
тельных органов систем управления как оте-
чественных, так и зарубежных ЛА. Для про-
ведения исследования использовался вакуум-
ный экспериментальный комплекс научно-
исследовательского центра космической
энергетики (НИЦ КЭ) СГАУ, созданный при
непосредственном участии автора [6].

Вследствие необходимости проведения
большого объема экспериментов по отрыву
потока, с одной стороны, и ограниченных

возможностях его проведения на штатном
ЖРДМТ, с другой, исследование выполня-
лось в два этапа.

Основная цель проведения первого эта-
па исследования заключалась в эксперимен-
тальном определении параметров отрыва
потока в пограничном слое профилирован-
ного сопла РДМТ в диапазоне чисел Рейноль-
дса ( )7 7

00.25 10 Re 7.5 10w x⋅ ≤ ≤ ⋅ , охватыва-
ющем область перехода от ламинарного к
турбулентному характеру течения в погранич-
ном слое. В числе Рейнольдса

( )0Re oc
w

w

x w(x)x ρ
η

⋅ ⋅
= (2)

в качестве характерных параметров фигури-
руют [7]: длина сопла x (расстояние от входа
в сопло до заданного сечения сопла); ско-
рость w(x) рабочего тела на оси для сечения
сопла, соответствующего величине x; ρoc –

Рис. 2. Схема препарирования сопла 11Д457x для исследования параметров отрыва потока
на модельном рабочем теле:

1, 1.1, 1.2, 2, 3, 4, 5 - номера точек дренирования стенки сопла
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Таблица 1

Точки  
дренирования 1 1.1 1.2 2 3 4 5 

r , мм 24.25 23.4 22.4 21.1 17.5 13.5 8.5 
r  5.77 5.57 5.3 5.02 4.17 3.21 2.02 
стM  4,6 4,54 4,47 4,4 4,05 3,7 3.08 
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плотность рабочего тела на входе в сопло;
ηw – кинематический коэффициент вязкости
при температуре стенки сопла Тw.

В качестве рабочего тела на первом эта-
пе использовался осушенный воздух. Усло-
вия проведения эксперимента выбирались
таким образом, чтобы они охватывали и ус-
ловия проведения эксперимента для натур-
ного ЖРДМТ (имеется в виду идентичность
по числу Рейнольдса 0Rew ).

С этой целью на первом этапе в каче-
стве объекта исследования использовалось
профилированное сопло штатного ЖРДМТ
тягой 50 Н, которое при дальнейшем изло-
жении результатов будет именоваться как со-
пло 11Д457х. Выбор этого сопла обусловлен,
во-первых, идентичностью его контура сверх-
звуковой части (в безразмерных координатах)
и контура сопла натурного ЖРДМТ, а во-вто-
рых, в три раза меньшим диаметром мини-
мального сечения, чем у сопла штатного
ЖРДМТ. Это обеспечило соплу 11Д457х наи-
более приемлемое в эксперименте соотноше-
ние между требуемым расходом рабочего тела
(m = 40...400 г/с) и возможностями имитации
высотных условий с помощью вакуумной си-
стемы в диапазоне давлений на входе в со-
пло  от 0,25МПа до 2,5 МПа. Этот диапазон
давлений на входе в сопло  11Д457х необхо-
дим для обеспечения в эксперименте ука-
занного выше диапазона чисел Рейнольдса

0Rew .
Основные геометрические размеры

профилированного сопла 11Д457 и схема
дренирования его сверхзвуковой части при-
ведены на рис. 2. В целях компенсации неко-
торого отличия среднего показателя изоэнт-
ропы расширения для натурного ЖРДМТ на
компонентах топлива АТ+НДМГ ( 1,26χ ≈ )
и показателя адиабаты для воздуха ( 1,4χ = ),
приводящего к различию чисел Маха на сре-
зе сопел, сверхзвуковая часть сопла 11Д457
укорачивалась в соответствии с рис. 2.

Для проведения эксперимента на пер-
вом этапе исследования использовалась ва-
куумная камера объемом 5 м3 эксперимен-
тального комплекса НИЦ КЭ СГАУ [6]. Для
измерения давления на входе в сопло ис-

пользовался индуктивный датчик ДД–10, а
для измерения давления в вакуумной камере
и в точках дренирования – малогабаритные
индуктивные датчики ДМИ. Каналы измере-
ния давления в вакуумной камере и точках
дренирования имели высокие динамические
характеристики: постоянная времени каждо-
го из них не превышала 0,02 с. Для каждого
из измерительных каналов в процессе экспе-
римента проводилась индивидуальная граду-
ировка, обеспечивающая уровень погрешно-
сти измерения давления, не превышающий
2 %.

В процессе экспериментального иссле-
дования параметров отрыва потока в сверх-
звуковой части сопла 11Д457х было прове-
дено две серии экспериментов. Первая из
этих серий проводилась для давлений на вхо-
де в сопло  в диапазоне от 0,25 МПа до
0,5 МПа. В этой серии экспериментов опре-
делялась величина 1( / )h êðp p  во всех семи
точках дренирования стенки сверхзвуковой
части сопла 11Д457х. Во второй серии экс-
периментов давление на входе в сопло изме-
нялось в диапазоне от 0,6 МПа до 2,5 МПа, а
величина 1( / )h êðp p  определялись лишь в
трех ближайших к срезу сопла точках дрени-
рования (точки 1, 1.1 и 1.2), что было связа-
но с ограничениями возможности имитации
высотных условий в процессе проведения
эксперимента.

Результаты исследования параметров
отрыва потока в точках дренирования для
первой и второй серии эксперимента  приве-
дены соответственно на рис. 1 и рис. 3. Эти
результаты показывают весьма сильное вли-
яние величины ocp  на критический перепад
давлений, причем степень этого влияния мо-
жет существенно изменяться в зависимости
от точки дренирования. Так, эксперименталь-
ные зависимости на рис. 1 показывают, что
изменение давления на входе в сопло ocp  c
0,25 МПа до 0,5 МПа практически не повли-
яло на величину 1( / )h êðp p  для точек 1 и 5, в
то время как для точек 1.2 и 2 величина

1( / )h êðp p  увеличилась примерно в три раза.
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Результаты на рис. 3 показывают весьма силь-
ную зависимость величины 1( / )h êðp p  от дав-
ления на входе в сопло для всех точек дрени-
рования, при этом для точки 1 зависимость
имеет монотонный характер, а для точек 1.1
и 1.2 - существенно немонотонный характер
с максимумом при давлении ocp , равном со-
ответственно 1.6 и 0.5 МПа.

Таким образом, полученные экспери-
ментальные результаты, представленные на
рис. 1 и 3, существенно отличаются от изве-
стных зависимостей [1, 2] для отрыва потока
в сверхзвуковой части сопел при ламинарном
и турбулентном характере течения в погра-
ничном слое, показанных на рисунках 1 и 3 в
виде кривых 1 и 2.

По мнению автора, основная причина
такого отличия заключается в том, что в оп-
ределенном диапазоне чисел Рейнольдса

0Rew  скачок уплотнения может инициировать
локальный переход к турбулентному харак-
теру в пограничном слое течения в зоне его
взаимодействия с этим пограничным слоем,

что, в свою очередь, приводит к сущест-
венному увеличению перепада давления

1( / )h êðp p , вызывающего отрыв потока.
Так, характер изменения эксперимен-

тальных зависимостей на рис. 1 говорит о
том, что при ocp = 0,25 МПа характер тече-
ния в пограничном слое был ламинарным для
всех точек дренирования сверхзвуковой час-
ти сопла 11Д457х, при увеличении давления

ocp  до 0,5 МПа характер течения остался ла-
минарным в точках дренирования 1, 1.1 и 5,
а в остальных точках характер течения изме-
нялся от близкого к ламинарному в точках 1.2
и 4 до близкого к турбулентному в точках 2 и 3.

Экспериментальные зависимости на
рис. 1 и 3 показывают, что использование в
точке отрыва параметра êðp  позволяет надеж-
но определить момент завершения перехода
от ламинарного к турбулентному характеру
течения в пограничном слое для внутренних
точек сверхзвуковой части сопла по точке
выхода зависимости этого параметра от ве-

Рис. 3. Результаты экспериментального исследования зависимости безразмерного параметра 1( / )h êðp p
от давления на входе в сопло 11Д457х для точек дренирования 1, 1.1, 1.2.

Результаты эксперимента:
о – для точки дренирования 1; ⊗  – для точки дренирования 1.1; • – для точки дренирования 1.2;

1, 2 – зависимости [1, 2]  для величины 1( / )h êðp p  соответственно при ламинарномм
и турбулентном характере течения в пограничном слое
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личины ocp  на установившееся значение.
Так, например, в точке 1.2 завершение пере-
хода соответствует величине ocp , равной

1,6 МПа, а в точке 1.1 – величине ocp , рав-
ной 2 МПа. Что касается точки 1, то для нее
завершение перехода от ламинарного к тур-
булентному характеру течения достигается
при давлении на входе в сопло, превышаю-
щем 2,4 МПа.

Отметим, что экспериментальные ре-
зультаты первого этапа приводят к важному
выводу о возможности режимов с неоднок-
ратной сменой характера течения в погранич-
ном слое по длине сопла. Так, для ис-
следуемого сопла при давлении на входе
рос =0,5 МПа в трансзвуковой части сопла
происходит переход от турбулентного харак-
тера течения в пограничном слое к ламинар-
ному, в области между точкой 5 и точкой 1.2
ламинарный характер течения переходит в
турбулентный, а в области между точкой 1 и
срезом сопла течение в пограничном слое ос-
тается ламинарным.

Из того факта, что при фиксированной
величине рос скачок уплотнения инициирует
переход в пограничном слое лишь в некото-
рых точках дренирования, следует вывод о
различной устойчивости ламинарного погра-
ничного слоя по длине сверхзвуковой части

сопла. В частности, из экспериментальных
результатов, представленных на рис. 1 и рис. 3,
следует вывод, что максимальной устойчиво-
сти ламинарного пограничного слоя соответ-
ствуют точки дренирования 1 и 5, а мини-
мальной - точки дренирования 1.2, 2 и 3.

На втором этапе проводилось исследо-
вание параметров отрыва и характера тече-
ния в пограничном слое для штатного
ЖРДМТ тягой 400 Н на компонентах топли-
ва АТ+НДМГ.

Основные геометрические размеры и
схема дренирования сверхзвуковой части со-
пла штатного ЖРДМТ тягой 400 Н приведе-
ны на рис. 4, а термодинамические и газоди-
намические параметры в точках дренирова-
ния сверхзвуковой части сопла этого ЖРДМТ
приведены в табл. 2.

В табл. 2 символы имеют следующий
смысл: ýêñï

ñòπ = /ýêñï
ñò ocp p , где ýêñï

ñòp  - экс-с-
периментально определенное давление на
стенке сопла; ýêñï

wT  - температура стенки со-
пла, определенная экспериментально; w -
скорость рабочего тела на оси сопла.

Для проведения этой серии эксперимен-
тов использовался экспериментальный ком-
плекс НИЦ КЭ СГАУ, в котором имитация
высотных условий обеспечивалась вакуум-
ной системой, включающей барокамеру объе-
мом 40 м3 [6].

Рис. 4. Основные геометрические размеры и схема
дренирования сверхзвуковой части сопла

штатного ЖРДМТ тягой 400 Н
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Для измерения давления в камере сго-
рания, в магистралях подачи окислителя и
горючего использовались индуктивные дат-
чики давления ДД–10, а для измерения ста-
тического давления в точках дренирования –
малогабаритные индуктивные датчики дав-
ления ДМИ. Давление в вакуумной камере hp
измерялось датчиком ДМИ и потенциомет-
рическим датчиком давления типа ИКД.

Для измерения тяги использовались
тензодатчики, обеспечивающие погрешность
измерения не выше 1,5 %.Расходы компонен-
тов по каждой из магистралей определялись
объемным методом с помощью стеклянных
уровнемеров с погрешностью, не превыша-
ющей 1,7 %.

Оценка, проведенная до начала экспе-
римента, показала, что в соответствии с ре-
комендациями [7] и значениями чисел Rew0 ,
приведенных в последней строчке табл. 1,
пограничный слой в точках 4, 5 должен быть
ламинарным, в точках 2, 1.2,1.1 и 1 – турбу-
лентным, а в точке 3 иметь переходный ха-
рактер от ламинарного к турбулентному.

В процессе экспериментального опре-
деления параметров отрыва пограничного
слоя в сверхзвуковой части сопла штатного
ЖРДМТ давление в вакуумной камере изме-
нялось от уровня 0,04 ap   до уровня 15 ap , гдеде

ap  – давление на стенке для среза сопла
ЖРДМТ, равное на номинальном режиме
1,3 КПа (номинальному режиму соответству-
ют давление компонентов в магистралях
окислителя и горючего на входе в ЖРДМТ

î ,ã
âõp  = 1,5 МПа, давление в камере сгорания

рос = 0,55 МПа).
Результаты экспериментального опре-

деления зависимости 1( / )h êðp p  для штатно-
го ЖРДМТ тягой 400 Н приведены на рис. 5.
На том же рисунке приведены величины кри-
тических отношений давлений 1( / )h êðp p  для
ламинарного и турбулентного характера те-
чения в пограничном слое, полученные в со-
ответствии с рекомендациями [1, 2] (кривые
1 и 2).

Данные результаты показывают, что для
среза сопла экспериментально полученная
величина 1( / )h êðp p  соответствует ламинар-
ному характеру течения в пограничном слое.
Для внутренних точек сопла величина

1( / )h êðp p  быстро растет по мере приближе-
ния к минимальному сечению сопла и в точ-
ке дренирования 3 достигает величины

1( / )h êðp p  = 5, существенно превышая расчет-
ную величину отношения давлений

1( / )h êðp p  для турбулентного характера
Для выяснения вопроса о характере те-

чения в пограничном слое внутри сопла до
воздействия скачка уплотнения, вызвавшего
отрыв, была проведена дополнительная се-
рия экспериментов, в которой осуществля-
лась обрезка сверхзвуковой части сопла до
точек дренирования, что позволяло судить о
характере течения в пограничном слое во
внутренних точках сопла по отношению дав-

Таблица 2
Точки  

дренирования 1 1.1 1.2 2 3 4 5 

r , мм 78 75 71 68 56 42 25 
r  7,43 7,14 6,76 6,48 5,33 4,0 2,38 
стM  4,5 4,4 4,3 4,2 4,05 3,7 2,9 
эксп

стπ  
0,0017 0,0019 0,0024 0,0027 0,0042 0,0070 0,0220 

эксп
wT , К 523 543 553 693 873 1000 1000 
w , м/c 2295 2287 2281 2254 2219 2166 1963 

Rew0 / 107 
5,85 5,31 4,78 3,05 1,55 0,87 0,755 
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лений 1( / )h êðp p . Результаты этой серии экс-
периментов приведены на рис. 5 и показыва-
ют, что значения параметра 1( / )h êðp p  соот-
ветствуют ламинарному характеру течения в
пограничном слое ЖРДМТ 11Д458 для всех
точек дренирования. Таким образом, было эк-
спериментально подтверждено высказанное
выше предположение о том, что переход в по-
граничном слое сопел ЖРДМТ происходит
под воздействием скачка уплотнения, вызы-
вающего отрыв пограничного слоя. Экспери-
ментальное определение тяговых характери-
стик штатного ЖРДМТ тягой 400 Н с отры-
вом потока показало, что переход в погранич-
ном слое в области отрыва от ламинарного к
турбулентному характеру по воздействием
скачка уплотнения приводит к существенно-
му  (до 30 %) снижению тяги из-за значитель-
ного перерасширения потока и, соответствен-
но, к такому же снижению топливной эконо-
мичности ЖРДМТ.

В заключение отметим, что в соответ-
ствии с рекомендациями [7] ламинарный ха-
рактер течения в пограничном слое по всей

длине сопла сохраняется лишь при числах
Рейнольдса Rew0  

≤  107 , а затем при увеличе-
нии этого числа Рейнольдса переходит в тур-
булентный режим. Однако в проведенном
эксперименте пограничный слой для штат-
ного ЖРДМТ тягой 400 Н остается ламинар-
ным при величине числа Рейнольдса Rew0  в
шесть раз большем, чем 107. Этот факт еще
раз говорит об ограниченном характере ис-
пользования рекомендаций [7] применитель-
но к оценке характера течения в погранич-
ном слое сопел РДМТ, поскольку в этих со-
плах  пограничный слой на стенке сопла мо-
жет оставаться ламинарным при значениях
чисел Рейнольдса Rew0 существенно боль-
ших, чем это указано в [7]. Результаты дан-
ной работы, в частности, впервые показыва-
ют, что течение в пограничном слое сопел
ЖРДМТ является ламинарным вплоть до
уровня тяги порядка 400 Н.
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EXPERIMENTAL ANALYSIS OF FLOW SEPARATION IN LOW THRUST ROCKET
ENGINE NOZZLES WITH A PROFILED SUPERSONIC PART OF THE NOZZLE

 2009 S. A. Shustov

Samara State Aerospace University

The paper outlines the procedure of experimental analysis of flow separation in low-thrust rocket engine (LTRE)
nozzles with a profiled supersonic part. The procedure was developed under the author’s supervision at the research
centre of space power engineering of SSAU. The results obtained on the basis of the procedure are presented, which
show significant peculiarities of separation parameters in LTRE nozzles. These are connected, mostly, with the change
in the nature of the flow in the boundary layer from laminar to turbulent due to the shock wave that causes flow
separation. Limitations of the existing design procedures for flow separation in rocket engine nozzles as applied to
LTRE are revealed. It is shown experimentally that the nature of the flow in the boundary layer of the supersonic part of
the nozzle of a standard 400 H thrust liquid-propellant rocket engine is laminar.

Rocket engine, profiled nozzle, flow separation, shock wave, boundary layer, Reynolds number, Mach number,
vacuum stand, gas dynamic experiment, drainage point.
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