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Разработана модель течения газа в тракте гибридного ракетного двигателя (ГРД) на основе метода кон-
трольного объема. В качестве элементарного объема был выбран элемент треугольного сечения. Анализ 
тестирования полученной модели показал хорошее соответствие результатов с теоретическими и экспе-
риментальными данными. Показана возможность применения модели для проектирования камеры сме-
шения гибридного ракетного двигателя. 
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Ранее авторами была построена математическая 

модель течения невязкого сжимаемого газа по трак-

ту ГРД [2]. Анализ результатов тестовых расчетов 

построенной ранее модели [2] показал возможность 

использования данной модели в ограниченном диа-

пазоне конфигураций расчетной области и гранич-

ных условий. Так же при предварительном анализе 

было выявлено значительное влияние пограничного 

слоя и кинетики химических процессов на характер 

течения газа по тракту ГРД. 

Учитывая выявленные недостатки, была разра-

ботана новая модель турбулентного течения газа по 

тракту ГРД на основе метода контрольного объема. 

В качестве элементарного объема был выбран эле-

мент треугольного сечения.  

Применение адаптивных и неструктурированных 

расчетных сеток позволяет получить большое коли-

чество преимуществ по сравнению с ортогональны-

ми постоянными сетками при моделировании про-

странств, сложных геометрических форм. Как пока-

зано в [5], для получения адекватных результатов 

необходимо обеспечить подстройку сетки в процес-

се расчета под особенности решения.  

На данный момент до сих пор не создан универ-

сальный метод триангуляции расчетной области, 

остаются определенные трудности в построении 

адаптивных сеток, что стимулирует дальнейшие 

исследования в данной области. Наиболее полно 

удовлетворяет условиям решаемой задачи способ 

триангуляции по критерию Делоне. В случае триан-

гуляции по данному критерию достигается мини-

мальная погрешность аппроксимации [7].  

Разработанная методика триангуляции расчетной 

области сложной формы обладает следующими 

свойствами: она позволяет производить задание 

конфигураций сложных форм, выполнять сгущение 

сетки в пристеночных зонах и в зонах больших гра-

диентов параметров, автоматическую адаптацию 

сетки для повышения точности расчета, имеет высо-

кую скорость работы алгоритма. 

Математическая модель построена на основе за-

конов сохранения в интегральной форме. Для полу-

чения дискретных аналогов уравнений с помощью 

метода контрольных объемов уравнения Навье - 

Стокса были записаны в векторной интегральной 

форме: 
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где  j – номер контрольного объема;  

i – номер грани j-го контрольного объема;  

Аij – площади граней j-го контрольного объема;   

Vj – объем  j-й ячейки; 
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 nix, niy – проекции внешней нормали к граням 

контрольного объема на оси декартовой системы 

координат; 
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 – плотность; u и v – осевая и радиальная состав-

ляющие скорости; Е – полная энергия единицы объ-

ема; ЕС – энергия, выделяющаяся в за счет химиче-

ских реакций; Сi – массовая концентрация i-го ком-

понента смеси; ССi – массовая концентрация i-го 

компонента смеси  в результате химических реак-

ций. 

 Для замыкания системы уравнений использова-

лось калорическое и термическое уравнения состоя-

ния. 

 

Метод решения 
 
Для решения полученной системы уравнений 

был использован метод расщепления по физическим 

процессам, который предусматривал три этапа. На 

первом этапе моделировались процессы конвектив-

ного переноса. Расчет конвективных потоков вы-

полнен с использованием схемы расщепления по 

координатным направлениям. Решение полученных 

алгебраических уравнений осуществлялось методом 

«бегущего счета». 

На втором этапе проводился учет эффектов дис-

сипаций. Вязкие напряжения и диффузионные пото-

ки на старом временном слое аппроксимировались с 

помощью обобщения центральных разностей на 

треугольную сетку.  Для решения полученных урав-

нений использовался метод Гаусса-Зейделя. Моде-

лирование пограничного слоя выполнено на основе 

двухслойной  модели турбулентной вязкости [6].  

На третьем этапе проводился учет химических 

реакций. Система уравнений, описывающая дина-

мику химических процессов, основана на уравнени-

ях химической кинетики, которые решались мето-

дом Ньютона. 

Для получения численного решения задавались 

следующие граничные условия. На входных грани-

цах задавались и были постоянными следующие 

параметры: плотности, давления, вектора скорости 

смешивающихся потоков, концентрации компонен-

тов смеси, вязкость газов. В выходном сечении, для 

случая сверхзвукового потока, истечение газа зада-

валось свободным, для дозвукового – статическое 

давление на высоте полета. На твердой стенке, при 

расчете с учетом пограничного слоя, были заданы 

условия прилипания. На твердой стенке граничные 

условия вычислялись неявно. В качестве начальных 

условий для всей расчетной области задавались па-

раметры потока, соответствующие параметрам на 

входной границе области. Задача решалась методом 

установления от начальных условий. 
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Для проверки соответствия реальным процессам 

было проведено численное моделирование процес-

сов в сверхзвуковом газовом эжекторе ЦАГИ [3]. 

Полученное предельное отклонение составляет 33% 

при коэффициенте эжекции k = 0,1. В результате 

сравнения был сделан вывод об адекватности моде-

ли физическим процессам в эжекционных системах, 

который подтвержден сравнением с теоретическими 

и экспериментальными данными других авторов. 

Далее была поставлена задача взаимодействия 

косого скачка уплотнения с турбулентным погра-

ничным слоем. На рис. 1 приведен график распреде-

ления давления на пластине в сравнении с экспери-

ментальными данными и другими моделями расче-

та. 

 

 
Рис. 1. Распределение давления  

на пластине по данным [8]  
 

Следующей была решена задача моделирования 

воспламенения струи водорода в спутном потоке 

воздуха по данным [1].  

Схема горения включала учет основных 4-х ре-

акций, согласно данным [4]. Полученное отклонение 

статической температуры смеси вдоль оси симмет-

рии по сравнению с расчетами в [1] составляет не 

более 3%, а сравнение расчетных и эксперименталь-

ных данных распределения молекулярных компо-

нентов реагирующей смеси с полученными резуль-

татами составляет не более 14%.  

Для демонстрации работоспособности получен-

ной модели, было проведено моделирование моди-

фицированного двигателя СПРВД РД-012У для 

МКР «Буря» разработки ОКБ-670. Для модельного 

ГРД, подача жидкого топлива  в воздушный контур 

была заменена установкой ЖРД, вмонтированной в 

центральное тело. Вследствие этого был увеличен 

диаметр начального участка камеры смешения ГРД 

до 1280мм.  

Расчет был выполнен для стационарного режима 

полета на высоте 20 км с числом М полета М = 3,15. 

Исходные параметры задачи: компоненты ЖРД: ки-

слород + керосин, массовый расход компонентов 

через ракетную ступень – 8,85 кг/с, коэффициенты 

избытка окислителя  : для  ЖРД – 0,4, для             

ГРД – 1,2. 

На рис. 2 приведен характер изолиний относи-

тельного давления газа в проточной части модельно-

го двигателя. 

 

 
Рис. 2. Распределение изолиний относительного 

давления в проточной части ГРД 
 

По данным печати основные характеристики 

СПРВД РД-012У для МКР «Буря» разработки ОКБ-

670 М.М. Бондарюка следующие: 

Рабочий диапазон высот, км 16 – 25,5 
Рабочий диапазон чисел М 2,8 – 3,3 
Маршевое число М 3,15 
Ресурс, ч 4 
Время непрерывной работы, ч 2,5 
Максимальная тяга, кгс 

При М=3,15 и на высоте 18 км 9050 
Удельная тяга, с 1560 
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Диаметр камеры, мм 1700 
Длина камеры сгорания с соплом, мм 5770 
Вес камеры сгорания с соплом, кг 750 
Вес комплекта двигателя, кг 

(камера сгорания с соплом, 
ТНА с агрегатами системы 
регулирования и зажигания) 950 
Топливо Т-5 
Энергетическая мощность ТНА, квт 18 

 

Расчетные характеристики для модельного ГРД:  

Рабочий диапазон высот, км 16 – 20 
Рабочий диапазон чисел М 2,8 – 3,5 
Маршевое число М 3,15 
Ресурс, ч  
Время непрерывной работы, ч  

Максимальная тяга, Н 
При М = 3,15 и на высоте 18 км 82740 
Удельная тяга, Н с /кг 2236,216 
Диаметр камеры, мм 1700 
Длина камеры сгорания с соплом, мм 5770 
Вес камеры сгорания с соплом, кг  
Вес комплекта двигателя, кг 

(камера сгорания с соплом, 
ТНА с агрегатами системы 
регулирования и зажигания)  
Топливо Т-5 
Энергетическая мощность ТНА, квт  

 

Выводы 
 

Разработанный пакет программ позволяет в ко-

роткий срок провести оптимизацию параметров 

двигателя по выбранному критерию, что дает воз-

можность получить решение задачи проектирования 

камеры смешения ГРД в сравнительно короткий 

срок. 

Проведенное теоретическое исследование под-

тверждает перспективность и необходимость разра-

боток по тематике гибридных двигателей.  
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