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Аннотация. В работе проведено численное исследование влияния уменьшения диа-
метра выходного сечения сопла на характеристики ракетного двигателя беспилотного 
летательного аппарата. Дополнительно проведено аналитическое исследование за-
дачи истечения газов из сопла. Приведено сравнение результатов численного и ана-
литического методов исследования. Показана целесообразность учета в аналитиче-
ских расчетах потерь на диссипацию и неодномерность течения. Выделено дополни-
тельное применение результатов численного исследования характеристик ракетного 
двигателя. 
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ВВЕДЕНИЕ 

При модернизации или проектировании 

агрегатов беспилотных летательных аппара-

тов (БЛА) для снижения их себестоимости и 

времени их разработки могут использовать-

ся унифицированные детали и узлы, обес-

печивающие потребные характеристики аг-

регатов, например использование в модер-

низированном ракетном двигателе твердого 

топлива (РДТТ) сопла от его прототипа. 

Однако конструктивная проработка и пере-

компоновка агрегатов БЛА привели к необ-

ходимости отказа от использования в мо-

дернизированном РДТТ унифицированного 

сопла и уменьшения диаметра в его выход-

ном сечении до 20 %. В этой связи целью 

данного численного исследования является 

анализ влияния уменьшения выходного 

диаметра сопла РДТТ на его тягу. 

Для оценки влияния уменьшения диа-

метра выходного сечения сопла на характе-

ристики двигателя проведено численное 

моделирование работы двигателя методом 

конечных элементов. Также проведено ана-

литическое исследование задачи истечения 

газов из сопла. Приведено сравнение ре-

зультатов численного и аналитического ме-

тодов исследования. 

Методика численного моделирования 

позволяет определить тягу ракетного двига-

теля с более высокой точностью, чем анали-

тический метод, хотя и с бо́льшими трудо-

затратами. Кроме того, численное модели-

рование позволяет оценить характер выход-

ной струи двигателя, что может быть 

полезным, например, при предварительной 

оценке влияния струи на носитель. 

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

Рассмотрены в качестве примера две 

схемы сопла: схема с диаметром выходного 

сечения сопла Dв1 = 100 мм и схема с диа-

метром выходного сечения сопла Dв2 = 80 мм 

(рис. 1). Диаметр критического сечения dкр 

принят одинаковым. Профили критической 

и дозвуковой части сопла идентичны.  
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Таким образом, схемы отличаются про-

филем сверхзвуковой части сопла (диффу-

зора). 

 
Обе схемы РДТТ сравнивались при двух 

режимах его работы: стартовом режиме (С) 

и маршевом режиме (М). Для каждого ре-

жима полная температура газа в камере сго-

рания принята одинаковой. 

В численном и аналитическом решениях 

задачи в качестве рабочего газа использует-

ся воздух; конденсированная фаза в расче-

тах не учитывалась. В качестве параметров 

окружающей среды принята стандартная 

атмосфера. Исходные данные задачи сведе-

ны в табл. 1. 
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С 
Dв1 = 100 3500 131 273 1 

Dв2 = 80 3500 131 273 1 

М 
Dв1 = 100 3500 45 273 1 

Dв2 = 80 3500 45 273 1 

 

ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 

Численное моделирование проводилось 

в современном программном комплексе вы-

числительной гидродинамики (CFD). Для 

этого на основе двух конструкторских  

3D-моделей РДТТ были построены две 

упрощенные расчетные 3D-модели, после 

чего построены две сеточные модели и про-

ведены четыре численных расчета с задан-

ными граничными условиями [1, 2].   

Ввиду наличия оси симметрии расчетная 

модель представляет собой сектор c углом 

раствора 10° и содержит камеру сгорания 

ракетного двигателя, сопло с газоходом и 

выходную область (рис. 2) [2, 3].  

 
Расчетная сетка гексаэдрическая, разме-

ром ≈ 392 тыс. узлов (рис. 2). Для модели-

рования пограничного слоя сетка сгущена к 

внутренним стенкам двигателя и внешним 

стенкам БЛА до высоты ≈ 0,05 мм; толщина 

пограничного слоя составляет 20 элементов. 

Модель турбулентности – Shear Stress 

Transport. Рабочее тело – воздух. Течение 

сжимаемое, без теплообмена со стенками 

тракта двигателя. Использовались следую-

щие типы граничных условий: 

 

 
а 

 
б 

Рис. 1. Схемы исследуемого сопла двигателя 

БЛА: а – с диаметром выходного сечения  

сопла Dв1; б – с диаметром Dв2 

 

 

 
 

Вид А (увеличено) 

 

 

Рис. 2. Расчетная сетка 
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̶ Symmetry для боковых стенок сек-

тора; 

 ̶ Opening subsonic c заданием открытого 

относительного давления и статической 

температуры окружающей среды для тор-

цов выходной области; 

̶ Wall без скольжения для стенок каме-

ры сгорания, газохода, сопла и корпуса 

БЛА; 

̶ Inlet subsonic с заданием полного дав-

ления, статической температуры и с интен-

сивностью турбулентности 10 % для торца 

камеры сгорания. 

Величины параметров в данных грани-

цах использованы в соответствии с табл. 1.  

Результаты численного моделирования 

представлены на рис. 3–6 и приведены в 

табл. 2. 

 
Рис. 3. Распределение числа Маха. Сопло Dв1. Стартовый режим 

 
Рис. 4. Распределение числа Маха. Сопло Dв2. Стартовый режим 
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АНАЛИТИЧЕСКОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ 

С целью дополнительного анализа и 

сравнения методов проведено аналитиче-

ское решение задачи истечения воздуха из 

сопла. Задача решалась со следующими до-

пущениями: течение одномерное, стацио-

нарное и изэнтропическое; влияние дисси-

пативных сил не учитывается [4, 5].  

 

Для каждого из четырех расчетных слу-
чаев решалось уравнение (1) и находилась 
безразмерная скорость потока a в выход-
ном сечении сопла: 
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Рис. 5. Распределение числа Маха. Сопло Dв1. Маршевый режим 

 
Рис. 6. Распределение числа Маха. Сопло Dв2. Маршевый режим 
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газодинамическая функция; k = 1,4 – пока-

затель адиабаты воздуха; 𝜆а – безразмерная 

скорость потока; F
*
 и Fвых – диаметры кри-

тического и выходного сечений сопла. 

Далее по найденной безразмерной ско-

рости потока 𝜆а определялись скорость зву-

ка акр в критическом сечении сопла и стати-

ческое давление ра в выходном сечении 

сопла: 

;
1

2
0гкр TR

k

k
а 




 

,
1

1
1

1
2

0


















k
k

aa
k

k
pp

 
где Т0 – полная температура в камере, р0 – 

полное давление в камере. 

По данным параметрам потока вычис-

лялся теоретический расход воздуха Gтеор и 

теоретическая тяга двигателя Р: 
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2

1


aa
aK  – коэффициент реактив-

ности сопла. 

Результаты аналитического решения за-

дачи приведены в табл. 2. 

Для оценки влияния диссипативных сил 

и неодномерности потока после анализа 

предварительных результатов было прове-

дено дополнительное аналитическое реше-

ние задачи истечения воздуха из сопла в не-

сколько более точной постановке [4]. Влия-

ние диссипативных сил и радиальной со-

ставляющей потока в диффузоре учи-

тывается с помощью введения в аналитиче-

скую модель сопла поправочных коэффици-

ентов к коэффициенту реактивности потока 

Ка по зависимости (2): 

Ка уточн =  · [1 +  · н · (Ка – 1)],      (2) 

где  ≈ 0,98 – коэффициент, учитывающий 

потери на диссипацию; 
  

 2

2

tan

tan1ln




  – 

коэффициент, учитывающий потери в диф-

фузоре за счет неодномерности (радиально-

го расширения) течения, зависящий от угла 

полураствора сопла θ (здесь  = 0,93 и  

 = 0,96 для диаметров сопла Dв1 и Dв2); 

н = 1 – коэффициент, учитывающий потери 

на нестационарность течения (в данной за-

даче поток принят стационарным). 

Таблица  2   

Результаты и анализ численного и аналитического исследования 
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Аналитический расчет без учета диссипативных сил и радиальной составляющей потока 

С 
100 0,93 

–0,26 +2,78 
+12,8 1,429 0,700 0,920 1,087 

80 0,93 +9,4 2,588 0,386 1,567 0,638 

М 
100 0,93 

+3,90 +7,92 
+14,4 0,491 2,037 0,320 3,125 

80 0,93 +10,1 0,889 1,125 0,542 1,845 

Аналитический расчет с учетом диссипативных сил и радиальной составляющей потока 

С 
100 0,93 

+0,57 +2,78 
+8,6 0,818 1,223 0,920 1,087 

80 0,93 +6,2 1,601 0,625 1,567 0,638 

М 
100 0,93 

+4,96 +7,92 
+9,7 0,281 3,559 0,320 3,125 

80 0,93 +6,7 0,55 1,818 0,542 1,845 
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Результаты дополнительного аналити-

ческого исследования задачи также приве-

дены в табл. 2. 

ОБРАБОТКА И АНАЛИЗ  

РЕЗУЛЬТАТОВ ИССЛЕДОВАНИЯ 

Полученные газодинамические характе-

ристики потока для двух режимов работы  

(С и М) каждой из двух схем сопла позво-

лили определить тягу двигателя БЛА. Для 

анализа результатов расчетов дополнитель-

но определялись: коэффициент расхода воз-

духа, аналитический и численный относи-

тельный прирост тяги при изменении диа-

метра сопла, степень нерасчетности сопла. 

Кроме того, сравнивались между собой зна-

чения тяги двигателя для данных режима и 

диаметра сопла, полученные аналитическим 

и численным методом. Результаты обработ-

ки расчетов приведены в табл. 2. 

Коэффициент расхода воздуха μ опреде-

ляется как отношение расхода воздуха Gчисл, 

полученного численным моделированием,  

к расходу воздуха Gтеор, полученному ана-

литическим расчетом: 

.
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Аналитический ΔРт и численный ΔРч  

относительный прирост тяги при уменьше-

нии диаметра сопла с Dв1 до Dв2 определял-

ся по формуле: 
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Тяги двигателя, определенные аналити-

ческим и численными методами, для данно-

го режима и диаметра сопла сравнивались 

по формуле: 
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Степень нерасчетности сопла вычисля-

лась как отношение статического атмосфер-

ного давления к статическому давлению ра-

бочего тела в выходном срезе сопла. 

На рис. 7, а и 7, б представлены линии 

тока и векторы скорости потока в выходных 

сечениях для двух схем сопла для режима 

М. Необходимо отметить заметно бо́льший 

угол наклона векторов скорости к оси дви-

гателя у сопла с диаметром Dв1. Это указы-

вает на существенное радиальное расшире-

ние газа и необходимость учета этого явле-

ния при аналитических расчетах диффузора.  

Также обращает внимание прямой скачок 

и отсутствие т. н. бочек Маха (рис. 5, 7, а)  

в потоке за выходным сечением у сопла с 

диаметром Dв1 на режиме М. Это указывает 

на сильное перерасширение струи, что ведет 

к потерям тяги ракетного двигателя. 

ВЫВОДЫ ПО РЕЗУЛЬТАТАМ  

ИССЛЕДОВАНИЯ 

1. Численное моделирование показыва-

ет, что уменьшение диаметра сопла на 20 %  

с Dв1 до Dв2 и отказ от его унификации при-

водит к повышению тяги двигателя на  

2,78 % на стартовом режиме и повышению 

тяги двигателя на 7,92 % на маршевом ре-

жиме. Увеличение тяги ракетного двигателя 

можно объяснить тем, что при уменьшении 

диаметра сопла оно приближается к расчет-

ному. 

2. Аналитический расчет в постановке 

без учета диссипативных сил и радиальной 

составляющей потока показывает незначи-

тельное уменьшение тяги на стартовом ре-

 
а 

 
б 

Рис. 7. Распределение числа Маха, линии тока  

и векторы скорости для режима М в выходном  

сечении сопла: а – диаметра Dв1,  

б – диаметра Dв2 
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жиме на 0,26 % и увеличение тяги на 3,90 % 

на маршевом режиме. Введение в аналити-

ческую модель поправочных коэффициен-

тов показывает прирост тяги на 0,57 % на 

стартовом режиме и на 4,96 % – на марше-

вом режиме. 

3. Полученное аналитически значение
тяги превышает рассчитанное численно в 
среднем на 11,7 % без учета поправок на 
силы диссипации и радиальное расширение 
и в среднем на 7,8 % при их учете.  

4. Полученный для всех четырех расчет-
ных случаев коэффициент расхода μ = 0,93 
является удовлетворительным для РДТТ.  
Оптимизация профиля критической части 
сопла теоретически позволит дополнитель-
но увеличить тягу двигателя на 5–7 %.  

5. Полученные данные численного ис-
следования позволяют оценить характер 
выходной струи рассматриваемого двигате-
ля. Для уточненного расчета газодинамиче-
ских параметров выходной струи и влияния 
ее на носитель необходим учет конденсиро-
ванной фазы свойств реальных продуктов 
сгорания. 

6. Для уточнения численного исследова-
ния требуется учесть в исходных данных 
свойства реальных продуктов горения 
РДТТ. 
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