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Современными методами вычислительной гидродинамики проведено исследование течений с 
массоподводом в осесимметричных каналах твёрдотопливных зарядов ракетных двигателей. 
Исследования проводились с целью повышения точности прогнозирования 
внутрибаллистических параметров для выполнения инженерных расчётов. Проведён анализ 
изменения внутрибаллистических характеристик в проточной части канального заряда в 
классической и бессопловой схемах ракетного двигателя твёрдого топлива при различной 
скорости газоприхода с поверхности горения. Для изобарной камеры сгорания показан 
характерный профиль скорости по каналу заряда и при наличии внезапного расширения. 
Показано, что для установившегося косинусоидального профиля продольной скорости после 
внезапного расширения канала требуется протяжённость более трёх калибров. Для скоростной 
камеры сгорания проведено сопоставление профиля продольной скорости в зависимости от 
скорости потока при разных условиях газоприхода и отмечена тенденция влияния скорости 
потока на характер профиля. Показано, что при числе Маха более 0,5 увеличение газоприхода с 
поверхности заряда обеспечивает менее наполненный профиль скорости, стремящийся к 
косинусоидальному. Показаны отличия потерь давления в проточной части канального заряда, 
рассчитанные в осесимметричном приближении, от потерь, определённых с применением 
газодинамических функций. Увеличение скорости газоприхода в канале заряда ракетного 
двигателя твёрдого топлива бессопловой схемы способствует уменьшению потерь давления при 
числе Маха более 0,8. 

Ракетный двигатель твёрдого топлива; канальный заряд; неизэнтропность; газодинамические 
потери; профиль скорости; вычислительная гидродинамика; моделирование газового потока 
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Введение 

При анализе газодинамических процессов, протекающих в различных техниче-
ских устройствах и установках, в том числе и в ракетных двигателях твёрдого топлива 
(РДТТ), численное моделирование является одним из ключевых этапов проектирования 
энергетических установок. Численное моделирование позволяет исследовать процессы, 
протекающие в труднодоступных каналах и объёмах, и существенным образом сокра-
щает сроки разработки новых энергетических установок. От корректности численного 
моделирования напрямую зависят материальные затраты при разработке новых двига-
телей, сроки их разработки и отработки, улучшение рабочих характеристик РДТТ. 
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Одной из особенностей расчёта внутрибаллистических параметров РДТТ является 
постоянный газоприход с поверхности заряда или активного теплозащитного покрытия 
в течение всего времени работы двигателя, что при моделировании можно рассматри-
вать как вдув продуктов газификации с поверхности проницаемой стенки. На сего-
дняшний день существует большое количество работ, посвящённых изучению течения 
в каналах с проницаемыми стенками. Например, значительный интерес отводится изу-
чению структуры потока, тепло- и массопереносу в пограничных слоях течения со 
вдувом [1 – 4]. Топологические особенности структуры потока в проточной части с 
различными формами поперечных сечений каналов РДТТ показаны в работе [5]. Ре-
зультаты экспериментальных исследований характеристик несжимаемого погранично-
го слоя при пассивном вдуве через мелкоперфорированную поверхность представлены 
в работе [6].  

Расчёт внутрибаллистических параметров в проточной части камеры сгорания 
(КС) требует знания потерь давления, обусловленных изменением структуры потока в 
связи с газоприходом с поверхности горения. Перепад давления по длине заряда РДТТ 
может достигать 15% [7]. Оценить потери давления в проточной части осесимметрич-
ного канала для адиабатного неизэнтропного потока с подводом массы можно с помо-
щью газодинамических функций [8]. Такой подход является общепринятым. Информа-
ции относительно газодинамических потерь в проточной части канального заряда 
РДТТ недостаточно. В основном работы сводятся к оценке потерь в предсопловом  
объёме или в газоходе [9], а также к модельным физическим экспериментам, условия 
проведения которых далеки от реальных особенностей течения в каналах заряда. 

Несмотря на то, что в практике инженерных расчётов успешно применяются и со-
вершенствуются современные методы вычислительной гидродинамики [10], оценка 
внутрибаллистических характеристик РДТТ в одномерной постановке остаётся акту-
альной, позволяющей сэкономить временной ресурс на этапе эскизного проектирова-
ния. В связи с этим возникает вопрос о корректности определения потерь, связанных с 
поворотом потока продуктов газификации с поверхности заряда и их смешением с ос-
новным потоком при различных внутрикамерных параметрах. В этом аспекте целесо-
образно рассмотреть погрешности определения газодинамических потерь по длине за-
ряда по сравнению с одномерным приближением и изменения профиля скорости по 
длине канала. 

 
Объект и модель исследования 

В данной работе проводился анализ структуры течения и изменения внутрибалли-
стических параметров в проточной части РДТТ с использованием современных мето-
дов вычислительной гидродинамики. В качестве объекта исследования выступала про-
точная часть трубчатого заряда в классической и бессопловой схемах РДТТ (рис. 1). 

Расчётная схема помимо КС и сопла включала дополнительный объём для моде-
лирования истечения струи в свободное пространство, что исключало необходимость 
определения граничных условий на выходе из сопла. В расчётных схемах через по-
верхность заряда твёрдого топлива задавался газоприход рабочего тела. Для изобарных 
камер (рис. 1, а, б) заряд забронирован по торцам. В скоростной КС (рис. 1, в) заряд за-
нимает всю её длину. В изобарных КС стенки днищ и сопла гладкие с условиями при-
липания и непротекания рабочего тела. Для скоростной КС непроницаемой стенкой яв-
лялось переднее днище. Для определения влияния внезапного расширения проточной 
части канального заряда в изобарных КС на изменение структуры потока рассматрива-
лось несколько схем расчёта с разными степенями расширения поперечного сечения 
(рис. 1, б). 
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Рис. 1. Расчётные схемы модельных исследований 
 

При невысокой скорости горения можно рассматривать квазистационарное при-
ближение, при котором поверхность заряда неподвижна. Данное допущение определяет 
корректность сравнения результатов моделирования с данными, полученными на осно-
ве газодинамических функций [8], что характерно при одномерном приближении. 

Дискретная модель рассматриваемых расчётных схем представляла собой струк-
турированную сетку. Сеточная независимость решения определялась с использованием 
сеток с размером ячейки 3 мм, 1 мм, 0,5 мм и 0,05 мм. Наиболее близкие между собой 
результаты показали сетки с размером ячейки 0,5 и 0,05 мм. Для сокращения расчётно-
го времени было принято решение использовать сетки с размером ячейки 0,5 мм. 

Исследования проведены средствами программного продукта ANSYS Fluent в 
адиабатной постановке квазистационарного осесимметричного приближения. Исполь-
зовался подход, основанный на решении осреднённых по Рейнольдсу уравнений Навье-
Стокса, для замыкания которых применялись модели турбулентности SST k–, 
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Transition SSТ с типовым набором модельных констант и уравнения состояния идеаль-
ного газа. 

В качестве рабочего тела рассматривался воздух. На входе в КС (inlet – поверх-
ность горения) задавался газоприход с температурой рабочего тела 3000 К. На выходе 
(outlet) задавалось условие постоянства давления в поперечном сечении. Расчёты про-
водились относительно опорного давления, соответствующего атмосферному. Гранич-
ное условие pressure inlet (рис. 1) учитывало подмешивание воздуха к продуктам исте-
чения на срезе сопла. 

Газоприход задавался через скорость горения в зависимости от текущего давле-
ния в рассматриваемом сечении заряда: 

 

0 ε vu u p ,   (1) 

  
где 0u  – начальная скорость горения гипотетического топлива;  – эрозионная состав-

ляющая скорости горения, выраженная через обобщённую аппроксимационную зави-
симость по данным [11]; v  – показатель степени в законе горения; p  – приведённое 
давление.  

При расчётах внутрикамерных процессов в изобарных камерах принято считать, 
что профиль скорости в канале имеет косинусоидальный характер [1; 12] и описывается 
уравнением Эйлера [13]: 
 

2

0 2
cos

2x

x r
v V

R R


 

  
 

,          (2) 

 
где x – продольная координата сечения от входа в канал; 0V  – среднерасходная ско-

рость в сечении 0x ; R – полный радиус канала; r – текущий радиус канала.  

Косинусоидальное распределение продольной скорости хорошо воспроизводит 
реальные течения в цилиндрических каналах со вдувом и является эталоном для ка-
нальных течений в РДТТ [1].  

 
Результаты моделирования 

Результаты моделирования показали, что косинусоидальное распределение про-
дольной составляющей скорости устанавливается практически сразу на входе в канал с 
забронированным передним торцом заряда. В свою очередь, профиль абсолютной ско-
рости приобретает косинусоидальный характер, описанный уравнением Эйлера (2), 
только на расстоянии двух калибров от входа в канал. Сопоставление расчётного про-
филя абсолютной скорости в различных сечениях изобарной КС (рис. 1, а) с точным 
решением для невязкого течения в цилиндрических каналах неограниченной длины 
представлено на рис. 2, где в качестве характерного размера выступал диаметр канала. 
С изменением скорости газоприхода за счёт увеличения начальной скорости горения, 
показателя степени в законе горения (1) получены практически одинаковые результаты 
распределения профилей скорости по длине канала заряда. Это позволяет говорить, что 
тенденция развития косинусоидального профиля скорости в изобарной КС на протяже-
нии двух калибров справедлива для любых скоростей горения. 

Моделирование с использованием моделей турбулентности SST k– и Transition 
SSТ показало практически одинаковые результаты, расхождение между которыми со-
ставляло менее 1%. 
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Рис. 2. Профиль абсолютной скорости: 

 – распределение (2);  – результаты моделирования при 1x D  ; 

 – 2x D  ;   – 3x D  ;   – 4x D   

 
В современных РДТТ применяются самые разнообразные заряды, имеющие 

сложную форму внутреннего канала. При внезапном увеличении площади проходного 
сечения канала струя, выходящая из узкой части канала, первоначально не заполняет 
всего поперечного сечения канала, а растекается постепенно. В углах образуется за-
стойная зона, причём давление на торцевой поверхности почти равно статическому 
давлению на выходе из канала [14]. На рис. 3 показаны приведённые профили продоль-
ной составляющей скорости после внезапного расширения канала на разном удалении 
после него (в качестве характерного размера использовался диаметр канала после вне-
запного расширения) и для разной степени расширения 0 2F F , где 0F  – площадь канала 

до внезапного расширения; 2F  – площадь канала после внезапного расширения.  

На рис. 4 представлены отклонения расчётного приведённого профиля продольной 
скорости от косинусоидального   100%x э x эv v v v    , где эv  – эталонный косинусои-

дальный профиль.  
 

а – 0 2 0,2F F   б – 0 2 0,65F F   
 

Рис. 3. Профиль продольной скорости при внезапном расширении канала заряда:  
 – распределение (2);  – результаты моделирования при 0,5x D  ; 

 – 1x D  ;  – 2x D  ;  – 3x D   
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а – 0 2 0,2F F   б – 0 2 0,65F F   
 

Рис. 4. Отклонения расчётного профиля продольной скорости от косинусоидального:  
 – результаты моделирования при 0,5x D  ; 

   – 1x D  ;  – 2x D  ;  – 3x D   

 
Показано, что профиль продольной скорости при небольшой степени расширения 

канала не устанавливается даже на расстоянии трёх калибров после внезапного расши-
рения. Следует полагать, что для большинства РДТТ, имеющих аналогичные каналь-
ные заряды с внезапным расширением, профиль продольной скорости на входе в пред-
сопловой объём не будет соответствовать установившемуся косинусоидальному. 

Бессопловая схема РДТТ (см. рис. 1, в) представляет собой предельный случай 
скоростных КС, для которых справедливо соотношение м 4F F F   [15], где F – 

площадь поперечного сечения КС; мF  – площадь минимального сечения.  

Изменение приведённого профиля продольной скорости по каналу заряда ско-
ростной КС приведено на рис. 5. Профили скорости представлены для сечений на раз-
ных расстояниях от переднего днища для значений скорости, приведённой к скорости 
звука. Показано, что до значения числа Маха М 0,3  профиль имеет косинусоидаль-
ный характер, а далее с увеличением М становится более наполненным. Видно, что при 
М 0,5  увеличение газоприхода с поверхности заряда способствует получению про-
филя, который становится менее наполненным и стремится к косинусоидальному. Дан-
ные результаты полностью соответствуют выводам [1]. Можно отметить, что при 
М<0,3  на профиль продольной скорости не влияет интенсивность газоприхода.  

 

 
Рис. 5. Профиль продольной скорости в заряде бессоплового РДТТ:  

 – 0,03 vu p ;  – 0,1 vu p  
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Потери давления в канале заряда скоростной КС, полученные в осесимметричном 
приближении, сравнивались с потерями, рассчитанными с использованием газодина-
мической функции для адиабатного неизэнтропного потока с подводом массы [8] и в 
одномерном приближении, полученные при совместном решении уравнений сохране-
ния массы, импульса и энергии. На рис. 6 показано распределение потерь давления по 
проточной части канала    * *

0 M M Ip p  , где  * Mp  – давление заторможенного 

потока в сечении с приведённой скоростью М; *
Ip  – давление заторможенного потока 

на входе в канал. Потери давления, определённые через газодинамические функции и 
при одномерном приближении, одинаковые. Показано, что при осесимметричном мо-
делировании потери давления меньше. Можно отметить, что при постоянном газопри-
ходе по всей длине канала перепад давлений получается весьма близким к значениям, 
рассчитанным при газоприходе в зависимости от давления в рассматриваемом сечении. 
Установлено, что интенсивность массоприхода не влияет на потери давления для клас-
сического изобарного РДТТ. Существенное влияние скорости газоприхода с поверхно-
сти горения заряда на газодинамические потери наблюдается при 0,8М  .  

Одномерное приближение и газодинамические функции не учитывают поворот 
потока с поверхности заряда и смешение продуктов газификации с основным потоком, 
но потери давления в этом случае выше. Обусловлено это тем, что в осесимметричном 
приближении основной разгон подводимой массы реализуется в пристеночных слоях, а 
в ядре потока на это тратится меньше энергии. Для одномерного приближения разгон 
осуществляется равномерно для всей подводимой массы.  

Погрешность определения потерь давления заторможенного потока 

 * * *
 pac.  ГДФ  ГДФ 100%хp p p p     отображена на рис. 7, где *

pac. p  и *
ГДФ p  – давление за-

торможенного потока, рассчитанное в осесимметричном приближении и по газодина-
мическим функциям [8] соответственно.  
 

 
 

Рис. 6. Потери давления заторможенного потока 
в проточной части заряда скоростной КС: 
 – данные по газодинамическим функциям [8]; 

 – 0,03 vu p ;  – 0,1 vu p  

 

 
 

Рис. 7. Погрешность определения потерь давления 
заторможенного потока: 

  – 0,03 vu p ;  – 0,1 vu p  

 

 
Для оценки потерь давления по каналу заряда в адиабатной КС РДТТ 

(см. рис. 1, а), обусловленных разворотом вдуваемого продуктов газификации с по-
верхности заряда и их смешением с основным потоком, по сравнению с потерями на 
трение проводилось моделирование, когда аналогичный массоприход задавался с пе-
реднего днища, а цилиндрическая поверхность заряда рассматривалась как непроница-
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емая стенка. Установлено, что при М 0,3  отношение полных давлений составляет 
0,963, т.е. потери на трение больше, чем потери на разворот и смешение. Обусловлено 
это тем, что скорость на проницаемой стенке имеет начальное значение и отсутствует 
ламинарный вязкий подслой.  

 
Заключение 

В изобарных КС при забронированном переднем торце заряда профиль продоль-
ной скорости практически сразу имеет косинусоидальный характер, а профиль абсо-
лютной скорости приобретает его только на расстоянии двух калибров. В изобарных 
камерах с изменением скорости газоприхода за счёт увеличения начальной скорости 
горения, показателя степени в законе горения прогнозируются идентичные результаты 
распределения профиля скорости по длине канала заряда. 

После внезапного увеличения площади проходного сечения заряда в изобарных 
КС РДТТ профиль продольной скорости при небольшой степени расширения не уста-
навливается даже на расстоянии трёх калибров. 

В скоростных камерах сгорания чётко прослеживается тенденция влияния скоро-
сти потока на характер профиля. Показана граница числа Маха, при значении которого 
с увеличением интенсивности вдува продуктов газификации профиль продольной ско-
рости становится менее наполненным и стремится к косинусоидальному. 

Потери давления в канале заряда РДТТ, рассчитанные в осесимметричном при-
ближении, существенно меньше потерь, определённых с применением газодинамиче-
ских функций. Показано, что потери на разворот и смешение продуктов газификации с 
поверхности заряда с основным потоком меньше потерь на трение. Увеличение скоро-
сти газоприхода на выходе канала РДТТ бессопловой схемы способствует уменьшению 
потерь давления. 
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Modern methods of computational fluid dynamics have been used to study flows with mass supply in 
axisymmetric channels of solid-propellant rocket motor charges. The studies were carried out with the 
aim of increasing the accuracy of predicting the intraballistic parameters for performing engineering 
calculations. The analysis of changes in intraballistic characteristics in the flow part of the channel 
charge in the classical and nozzleless solid propellant rocket motors is carried out for different rates of 
mass supply from the combustion surface. For an isobaric combustion chamber, a characteristic 
velocity profile is shown along a tubular charge path and a charge with sudden expansion. It is shown 
that for a steady cosine profile of axial velocity after sudden expansion of the channel, a length of more 
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than three gauges is required. For a high-speed combustion chamber, a comparison of the axial 
velocity profile is carried out depending on the flow velocity under different conditions of mass 
supply. The tendency of the influence of flow velocity on the character of the profile is noted. It is 
shown that at a Mach number over 0.5, an increase in the mass flow rate from the combustion surface 
provides a less filled velocity profile tending to cosine. The differences between the pressure losses in 
the flow passage of the channel charge, calculated in the axisymmetric approximation, and the losses 
determined using gas-dynamic functions, are shown. An increase of the mass flow rate in the charge 
channel of a nozzleless solid-propellant rocket motor leads to a decrease in pressure losses at Mach 
number over 0.8. 

Solid-propellant rocket motor; channel charge; non-isentropy; gas-dynamic losses; velocity profile; 
computational fluid dynamics; gas flow simulation 
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