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Рассмотрено влияние скорости повышения давления в камере сгорания ракетного 
двигателя на формирование и структуру течения в газодинамической трубе кругло-
го сечения, используемой при имитации высотных условий во время проведения 
стендовых испытаний. Такие явления характерны для сопел ракетных двигателей 
третьих ступеней ракет-носителей, разгонных блоков и межорбитальных буксиров, 
обладающих большой степенью расширения (100…500) и большой кривизной профи-
ля в осевом направлении. Примерами подобных двигателей могут служить разра-
батываемые в настоящее время двигатель Vinci для ракеты-носителя Ariane 6, дви-
гатель РД0146Д и др. Исследования основаны на численном моделировании течения 
сжимаемого вязкого газа с переменными теплофизическими свойствами. В качестве 
модели турбулентности использована однопараметрическая модель Spalart-
Allmaras, для расчета потоков на границах ячеек расчетной сетки — схема AUSM+. 
Термодинамические свойства рабочей среды рассчитаны на основе равновесной мо-
дели химически реагирующей смеси водорода и кислорода. Продемонстрировано 
принципиальное отличие структур течения в сопле и тракте газодинамической 
трубы при внезапном и плавном повышении давления в камере сгорания ракетного 
двигателя. 
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Введение. В настоящее время в мире ведутся интенсивные работы 

по созданию следующего поколения ракетных двигателей (РД) треть-
их ступеней ракет-носителей и межорбитальных буксиров, обладаю-
щих более высокими энергетическими и массовыми характеристика-
ми. Примерами подобных разработок могут служить перспективный 
российский двигатель РД0146Д [1] (АО КБХА), разрабатываемый Ев-
ропейским союзом двигатель Vinci [2] для ракеты-носителя Ariane 6, 
американский двигатель RL60 [3], индийский двигатель CE-20 [4, 5], 
китайский двигатель YF-75D [6], а также семейство японских двигате-
лей LE-X [7]. Отличительной чертой всех приведенных РД является 
использование криогенной топливной пары H2 + O2 и высокая степень 
расширения сопла — 100…500, достигаемая путем применения не-
охлаждаемых сопловых насадков из композиционных материалов. 
Одним из этапов отработки подобных РД является проведение назем-
ных стендовых испытаний с имитацией высотных условий. Для созда-



В.С. Захаров, О.В. Гуськов, В.Н. Бережной 

2                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 1·2019 

ния высотных условий за срезом сопла устанавливается газодинамиче-
ская труба (ГДТ), в которой происходит торможение и сжатие вы-
хлопной струи. Выбор профиля ГДТ, обеспечивающей максимальные 
характеристики сжатия, является сложной научной задачей. Традици-
онные подходы к выбору геометрии проточного тракта ГДТ изложены 
в работах [8–10], в которых методика проектирования ГДТ основана 
на использовании аналитических газодинамических функций совер-
шенного газа, эмпирических данных, а также на экспериментальной 
отработке. 

Уравнения газовой динамики совершенного газа позволяют про-
вести оценку пускового перепада давления и требуемой проходной 
площади горла ГДТ. При определении пускового давления предпола-
гается, что течение в тракте сопла и ГДТ одномерное и изоэнтропи-
ческое, кроме одного, наибольшего по площади, сечения проточного 
тракта, в котором формируется прямой скачок уплотнения. 

Условием запуска является превышение полного давления за 
прямым скачком над внешним давлением окружающей среды: 

 tot tot extM, ,p p k p     

где totp  — полное давление за прямым скачком уплотнения, ptot — 

полное давление в камере сопла; pext — давление окружающей среды. 
Функция σ(M, k) определяет потерю полного давления в прямом 
скачке уплотнения в потоке с числом Маха M, в газе с показателем 
адиабаты k и имеет вид 
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Данное выражение выводится из интегральных законов сохране-
ния потока массы, импульса и энергии [11]. При определении требу-
емой минимальной площади горла ГДТ предполагается, что после 
торможения газа в прямом скачке уплотнения, расположенном  
в наибольшем сечении тракта ГДТ, газ вновь ускоряется до критиче-
ских параметров, критическим сечением при этом является наимень-
шее по площади сечение проточного тракта ГДТ — горло. Таким об-
разом, в момент запуска по тракту ГДТ имеется два критических 
сечения — в критическом сечении сопла РД и в горле ГДТ, при этом 
расходы и полные температуры газа в этих сечениях равны. 

Требуемая минимальная площадь горла ГДТ (Sг) равна отноше-
нию площади критики сопла (Sкр) к коэффициенту потерь полного 
давления в прямом скачке уплотнения: 
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В настоящее время исследования по созданию ГДТ идут в двух 
направлениях: по расширению эмпирической базы и с помощью чис-
ленного моделирования. Так, в работе [12] приведены результаты 
экспериментального определения границ устойчивой работы ГДТ для 
испытаний жидкостного ракетного двигателя малой тяги с геометри-
ческой степенью расширения сопла 50. В работе [13] рассмотрена 
возможность использования ГДТ с центральным телом для испыта-
ний РД с большой степенью расширения сопла, описана эксперимен-
тальная установка, основные геометрические параметры которой вы-
бирались на основе газодинамических функций, а также приведены 
данные отладочного пуска. В работе [14] представлены результаты 
численного моделирования течения в ГДТ постоянного сечения, 
установленной за коническим соплом. В работе [15], посвященной 
экспериментальному определению давления запуска маломасштаб-
ной модельной ГДТ для ракетного двигателя твердого топлива  
с соплом с геометрической степенью расширения 169, отмечается ак-
туальность проведения исследований газодинамических процессов в 
подобных устройствах с помощью численного моделирования. 

В работе [16] приведены данные численного моделирования те-
чения в тракте профилированной ГДТ для РД со степенью расшире-
ния сопла 100, работающего на топливной паре H2 + O2. В работе [8] 
расчеты проводились как в стационарной, так и нестационарной по-
становках; однако не указывается на отличия в полученных результа-
тах по давлению запуска (под давлением запуска подразумевается 
отношение полного давления в камере сгорания (КС) РД к давлению 
на выходе тракта ГДТ, при котором происходит переход к запущен-
ному течению). Связано это может быть с выбранной для анализа 
геометрией проточного тракта ГДТ и сопла, нечувствительной к 
начальному процессу формирования течения во входной области. 

В данной работе рассмотрены особенности переходных процес-
сов в ГДТ при различных законах изменения давления в камере сго-
рания РД по времени. 

При численном моделировании газодинамического процесса за-
пуска ГДТ возникает вопрос корректного построения нестационарно-
го процесса. Время выхода на заданный режим реального РД может 
занимать до нескольких секунд. Полностью воспроизвести при чис-
ленном моделировании газодинамический процесс такой длитель- 
ности практически невозможно даже в осесимметричной постановке. 
Это связано с особенностью применяемых численных методов, в ко-
торых число Куранта—Фридрихса—Леви как безразмерный эквива-
лент физического шага по времени должно быть порядка единицы. 
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Таким образом, при размерах ячеек сетки 1…10 мм и скоростях волн 
сжатия с учетом переносной скорости самого потока примерно 
3000…5000 м/с значения физического шага по времени могут состав-
лять от 10–7 до 10–5 с. Для воспроизведения полной циклограммы за-
пуска РД и ГДТ может потребоваться до десятков миллионов шагов, 
что неприемлемо при практическом выборе конфигурации проточно-
го тракта даже с использованием высокопроизводительных кластер-
ных компьютерных комплексов. 

Как отмечалось выше, целью использования ГДТ при наземных 
испытаниях высотных РД является воспроизведение в наземных усло-
виях безотрывного течения продуктов сгорания в соплах, характерно-
го для работы сопла в полете при отсутствии противодавления. В этом 
случае давление продуктов сгорания в сопле монотонно снижается,  
а скорость монотонно возрастает, достигая максимума в выходном се-
чении сопла. При этом в тракте ГДТ, как правило, формируется струк-
тура псевдоскачка. Переход к такому течению называется запуском 
ГДТ. Соответственно течения, которые при запуске РД реализуются  
в сопле РД и ГДТ до запуска ГДТ, называются «незапущенными». По-
скольку при моделировании процесса запуска ГДТ основной задачей 
является определение возможности и условий перехода к безотрывно-
му течению в сопле РД при его запуске, то для снижения вычисли-
тельных затрат реальный градиент повышения давления на входе  
в сопло при запуске РД при моделировании предлагается заменить 
ступенчатым повышением давления. 

Постановка задачи. Исследования проводились с помощью про-
грамм численного моделирования газовой динамики реального газа. 
Основой численного метода является метод конечных объемов, поз-
воляющий выполнять дискретизацию уравнений движения газа  
в консервативной форме. В качестве схемы для расчета потоков на 
границах ячеек использовалась схема AUSM+ [17, 18]. Для учета 
влияния турбулентных пульсаций на характеристики течения приме-
нялась модель Spalart-Allmaras [19], основанная на гипотезе Бус-
синеска о турбулентной вязкости. Решение проводилось в двумерной 
постановке с постоянным физическим шагом по времени. Свойства 
рабочей среды рассчитывались на основе модели равновесной хими-
чески реагирующей смеси H2 + O2 [20]. В качестве расчетной сетки 
использовалась неструктурированная сетка с преимущественно рав-
носторонними четырехугольными ячейками. Область пограничного 
слоя дополнительно разрешалась несколькими слоями вытянутых 
вдоль стенки прямоугольных ячеек таким образом, чтобы параметр y+ 
не превышал значение 10. Общий объем сетки составлял 96 тыс. яче-
ек. На рис. 1 приведен фрагмент расчетной сетки в области критиче-
ского сечения сопла. 
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Рис. 1. Фрагмент расчетной сетки в области критического течения сопла 
 
Сверхзвуковые сопла высотных РД имеют, как правило, большие 

углы раскрытия (особенно в начальном участке), а также большую 
кривизну в осевом направлении. В данной работе приведены резуль-
таты расчетов для модельного сопла высотного РД (рис. 2). Геомет-
рическая степень расширения сопла 160, угол между касательной  
к профилю и осью сопла на срезе 11°, максимальный угол разворота 
потока от оси 35°. 

 

Рис. 2. Геометрия модельного сопла высотного РД 
 
На рис. 3 показана модельная ГДТ в составе с соплом РД. Отно-

шение площади горла ГДТ к площади критического сечения сопла 
равно 57, полуугол входного конического участка 9°, выходного — 
6°, длина горла 10 калибров. 

При большой кривизне профиля сопла в осевом направлении  
в случае незапущенного течения в области входа ГДТ возникают об-
ширные вихревые области. В настоящее время установлено, что воз-
можны две конфигурации незапущенного течения, отличающиеся 
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положением вихревой области. В первой конфигурации газ течет 
вблизи оси тракта, а на периферии возникает тороидальная вихревая 
область (рис. 4). Такую конфигурацию будем называть «приосным» 
течением. 

 

Рис. 3. Модельная газодинамическая труба: 
1 — вход; 2 — горло; 3 — выход; 4 — отводной тракт 

 

Рис. 4. Линии тока при приосном течении 
 
Во второй конфигурации газ течет вблизи стенок тракта, а вихре-

вая область располагается вблизи оси проточного тракта (рис. 5). Дан-
ная конфигурация обладает большим уровнем потерь полного давле-
ния по сравнению с приосным течением. В работе [21] для подобной 
структуры используется термин «нетипичный отрыв», в приведенной 
работе на основе собственных экспериментальных данных, а также на 
основе анализа результатов большого числа работ детально изучена 
структура течения, проанализированы причины устойчивости подоб-
ной конфигурации течения, а также приведены зависимости для опре-
деления положения отрыва, однако отсутствуют данные о динамике ее 
образования. Также в работе [21] отмечается, что, несмотря на боль-
шое число исследований, посвященных изучению подобных течений, 
данная область остается недостаточно изученной. Также данная струк-
тура потока подробно исследована в работе [22], в которой приведены 
экспериментальные данные, подтверждающие возможность формиро-
вания подобной структуры течения, указано, что существует сочета-
ние внешних и внутренних факторов, приводящих к ее образованию,  
а также отмечено, что при подобном течении могут возникать значи-
тельные механические и тепловые нагрузки, действующие на стенку 
сопла РД, способные привести к его разрушению. Аналогичные выво-
ды делают авторы работы [23], в которой исследуется подобная струк-
тура течения применительно к соплам двигателей SSME и Vulcain. 
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Рис. 5. Линии тока при периферийном течении 
 
При постепенном повышении давления в КС РД сначала реализу-

ется первая конфигурация, затем, при достижении определенного зна-
чения давления в КС ( p1), течение перестраивается во вторую конфи-
гурацию. Если после перестройки конфигурации течения начать 
снижать давление в КС, то до определенного момента будет сохра-
няться периферийное течение и при достижении определенного значе-
ния давления (p2) течение вновь вернется к первой конфигурации. При 
повторении цикла повышения и снижения давления процесс перехода 
от первой ко второй конфигурации и обратно будет повторяться. Та-
ким образом, в этом явлении существует гистерезис (рис. 6). 

 

Рис. 6. Петля гистерезиса конфигураций течения: 

1, 2 — периферийное и приосное течения; 
*
КСp  — полное давление в КС РД 

 
Переход к периферийному течению реализуется не для всех сопел. 

Возможность такого перехода зависит от формы сопла и конфигура-
ции входной части ГДТ. Основными факторами, определяющими су-
ществование периферийного течения, являются: кривизна профиля 
сопла в осевом направлении; угол между касательной к профилю соп-
ла в выходном сечении и осью сопла; диаметр входного сечения ГДТ; 
угол входного конуса ГДТ. 

В работе [24] — одной из первых работ, посвященных феномену 
гистерезиса конфигураций течения в сопле РД, приведены результа-
ты численного моделирования истечения газа из сопла РД в затоп-
ленное пространство, а также выполнено сравнение с эксперимен-
тальными данными. В качестве объекта исследований использована 



В.С. Захаров, О.В. Гуськов, В.Н. Бережной 

8                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 1·2019 

уменьшенная в 16 раз модель сопла РД J-2S со степенью расширения 
39,6. Из приведенных данных следует, что конфигурация перифе-
рийного течения обладает высокой устойчивостью к изменению дав-
ления в КС, а сопоставление расчетных значений коэффициента тяги 
РД с экспериментальными данными показывает хорошее качествен-
ное и количественное соответствие. В работе [25] с помощью чис-
ленного моделирования определены границы перехода от приосного 
течения к периферийному и обратно при истечении продуктов сгора-
ния из сопла РД в неограниченное затопленное пространство, а также 
приведены результаты сравнения с экспериментальными данными. 
Однако ни в одной из приведенных выше работ не рассматривается 
динамика переходного процесса. 

Результаты численного моделирования. Численное моделиро-
вание, являющееся основой данной работы, выполнялось в несколько 
этапов. Результаты, полученные на первом этапе моделирования, 
представлены на рис. 7. В качестве начальных полей были заданы 
нулевая скорость и давление 1 бар, такое же давление принято на вы-
ходе расчетной области. Давление на входе задавалось ступенчато  
с экспоненциальным ростом в соответствии с диаграммой, приведен-
ной на рис. 8. Длительность ступеней выбирали таким образом, чтобы 
успевало установиться течение в КС и дозвуковой (сужающейся) ча-
сти сопла РД. В качестве критерия стабилизации течения использова-
ли изменение расхода продуктов сгорания в критическом сечении  
(см. рис. 8). При этом течение в сверхзвуковой части сопла РД и тракте 
ГДТ оставалось существенно нестационарным. На последней ступени 
задавали давление 50 бар. Длительность последней ступени выбирали 
такой, чтобы полностью установилось стационарное течение в тракте 
ГДТ. В процессе моделирования получено, что до перехода на послед-
нюю ступень давления в КС (50 бар) в сопле РД реализовывалось при-
осное течение продуктов сгорания, а после перехода на ступень давле-
ния 50 бар произошла перестройка течения на периферийное. Все 
стадии наблюдавшегося процесса перехода от приосного течения про-
дуктов сгорания в сопле РД к периферийному (см. рис. 7) получены 
при переходе на последнюю ступень давления в КС. 

На втором этапе моделирования, после реализации процесса, по-
лученного на этапе 1, было выполнено еще одно ступенчатое повы-
шение давления в КС до уровня 70 бар. По результатам моделирова-
ния получена картина течения при давлении в КС РД 70 бар (рис. 9). 
По представленному полю чисел Маха видно, что в данном случае  
в выходном сечении горлового участка ГДТ имеется область со 
сверхзвуковым режимом течения. Если пренебречь влиянием числа 
Рейнольдса, это означает, что течение продуктов сгорания в сопле РД 
и ГДТ до этого сечения не будет изменять свою структуру при даль-
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нейшем повышении давления в КС. Это явление часто называют «за-
пиранием» ГДТ. Очевидно, что при реализации в ходе запуска РД, 
описанного выше темпа повышения давления в КС, ГДТ данной 
конфигурации оказывается неработоспособной. 

 

Рис. 7. Стадии (1–8) перехода от приосного течения к периферийному. Приведены 
поля  модуля  скорости и линии тока. Давление в КС РД 50 бар, давление на выходе 

расчетной области 1 бар 
 

 

Рис. 8. Изменения давления в КС РД (p*) и расхода  
в  критическом  сечении  сопла  РД (Gкр) на первом этапе  

моделирования 
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Рис. 9. Поля чисел Маха запертого течения при давлении в КС РД 70 бар 
 
Аналогичная картина перехода от приосного к периферийному 

течению наблюдается и при плавном повышении давления, которое 
было реализовано на третьем этапе моделирования. Полученные  
в результате моделирования графики изменения давления в КС РД  
и расходы в трех сечениях проточного тракта показаны на рис. 10. 
Скорость повышения давления составляла 100 бар/с. Выбранная ско-
рость повышения давления в КС обеспечивает квазистационарное те-
чение в тракте ГДТ, что видно по представленным графикам измене-
ния расходов в различных сечениях сопла РД и ГДТ. Расходы  
в горловых сечениях ГДТ практически не отличаются от расхода че-
рез критическое сечение сопла РД. Внезапное перестроение течения 
происходит примерно через 0,51 с после начала повышения давления 
при достижении значения 50 бар, что отражается на графиках расхо-
да через начальное и конечное горловые сечения ГДТ. Стадии пере-
ходного процесса аналогичны стадиям, приведенным на рис. 7, а ко-
нечное состояние полностью совпадает с приведенным на рис. 9. 

 

Рис. 10. Графики изменения давления в КС РД (p*)  
и расходов в трех сечениях проточного тракта: в крити-
ческом сечении сопла (Gкр), во входном (Gг1) и выходном 

(Gг2) сечениях горлового участка ГДТ 
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Рис. 11. Изменения давления в КС РД (p*) и расхода в критиче-
ском сечении сопла (Gкр) на втором этапе моделирования 

 

Рис. 12. Стадии (1–8) перехода от приосного течения к безотрывному в сопле РД 
при  запуске  ГДТ.  Приведены  поля модуля скорости и линии тока. Давление в КС  

РД 80 бар, давление на выходе расчетной области 1 бар 
 
Иная ситуация возникает, если ступенчатое повышение давления 

продлить на один шаг и зафиксировать при значении 80 бар (рис. 11). 
В этом случае после перехода на конечную ступень давления 80 бар 
повторяется начальная фаза перехода к периферийному течению, од-
нако затем поток продолжает расширяться и происходит запуск ГДТ. 
На рис. 12 показаны стадии процесса перехода к запущенному состо-
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янию, на рис. 13 — конечное состояние течения после запуска ГДТ 
при давлении в КС РД 80 бар. Реализованное в этом случае безот-
рывное течение в сопле РД является устойчивым и сохраняет свою 
структуру при снижении давления в КС РД до 36 бар (рис. 14). 

 

Рис. 13. Поле чисел Маха в тракте после запуска ГДТ при давлении в КС РД 80 бар 
 

 

Рис. 14. Поле чисел Маха в тракте запущенной ГДТ при давлении в КС РД 36 бар 
 
Такой запуск ГДТ можно назвать «ударным», поскольку скорость 

нарастания давления в КС РД крайне велика, в данном случае общее 
время процесса, т. е. повышения давления от 1 до 80 бар, занимало 
20 мс. Данный процесс не является характерным для реальных РД, 
когда выход на режим исчисляется секундами. 

Заключение. Таким образом, при моделировании нестационар-
ного процесса запуска ГДТ, а также численном определении возмож-
ности запуска ГДТ и давления в КС, необходимого для запуска ГДТ 
при наземных испытаниях высотных РД с высокой степенью кривиз-
ны профиля в осевом направлении, принципиальное значение имеет 
скорость повышения давления в КС РД. В некоторых случаях повы-
шение давления с большим градиентом приводит к запуску ГДТ, т. е. 
происходит так называемый ударный запуск ГДТ, в то время как при 
достаточно медленном повышении давления запуск ГДТ не происхо-
дит при сколь угодно высоких значениях давления в камере сгора-
ния. В этом случае оценку работоспособности выбранной конфигу-
рации проточного тракта следует выполнять с учетом реального 
градиента повышения давления в КС, характерного для данного РД. 
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in exhaust diffuser used for altitude rocket engine tests 
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We considered the influence of pressure increasing velocity in combustion chamber of 
rocket engine on forming and structuring of the flow in exhaust diffuser with round sec-
tion. This exhaust diffuser is used for imitation of altitude conditions when performing 
the bench tests. Given phenomenon is typical for nozzles of rocket engines of carrier 
rocket third stages, upper-stage rockets and orbital transfer vehicles, which have a great 
divergence ratio (100…500) and big profile curvature in axial direction. Examples of 
such engines are “Vinci” engine for carrier rocket Ariane 6, RD0146D engine and oth-
ers, developed at the moment. Investigations are based on flow numerical simulation for 
compressed viscous gas with variable heat-transfer properties. Spalart—Allmaras one-
parameter model is used as turbulence model. AUSM+ scheme is used for calculation of 
the flows at the borders of computational grid meshes. Thermodynamic properties of 
working medium are calculated on the base of equilibrium model of chemical reacted 
mixture of hydrogen and oxygen. We demonstrated the principal difference between flow 
structure in the nozzle and the duct of exhaust diffuser at abrupt and smooth pressure  
increase in combustor of rocket engines. 
 
Keywords: exhaust diffuser, rocket engine, high altitude testing, high-altitude rig-testing, 
transient starting, numerical investigations  
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