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Рассмотрен способ оптимизации характеристик гибридного ракетного двигателя прямой схемы
путем введения дополнительного окислителя в состав твердого горючего материала с заданным
распределением его массовой доли по длине твердотопливного заряда. Получена аналитическая
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ВВЕДЕНИЕ

Гибридный ракетный двигатель (ГРД) от-
носится к классу двигательных установок, ра-
ботающих на комбинированном топливе с про-
странственно разделенными горючим и окис-
лителем. При этом либо заряд твердого го-
рючего материала (ТГМ) горит в потоке рас-
пыленного жидкого или газообразного окисли-
теля (ГРД прямой схемы), либо заряд твер-
дого окислителя горит в потоке распыленного
жидкого или газообразного горючего (ГРД об-
ратной схемы) [1]. Первый в мире гибридный
ракетный двигатель ГИРД-9, работающий на
сгущенном бензине и газообразном кислороде,
был разработан С. П. Королевым и М. К. Тихо-
нравовым в 20-х годах прошлого века [2]. После
Второй мировой войны интенсивные исследова-
ния в области ГРД проводились как в Европе,
так и в США [3, 4].

В связи с созданием смесевых металли-
зированных твердых топлив, конкурентоспо-
собных по энергетическим характеристикам с
жидкими ракетными топливами, ключевые на-
правления в развитии ракетного двигателе-
строения были связаны в основном с разработ-
кой твердотопливных (РДТТ) и жидкостных
(ЖРД) ракетных двигателей широкой номен-
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клатуры. В настоящее время ГРД в качестве
силовых установок серийных летательных ап-
паратов практически не используются. Следу-
ет отметить попытку применить ГРД, рабо-
тающий на топливной смеси на основе гранул
полиамида и закиси азота, в частном пилоти-
руемом суборбитальном космическом корабле
Space Ship Two [5].

Интенсификация космических программ в
последнее десятилетие стимулировала интерес
к исследованию рабочих процессов в гибрид-
ных схемах ракетных двигателей, о чем свиде-
тельствует возрастающий объем публикаций
в этой области [6–16]. Это связано с тем, что
ГРД имеет ряд преимуществ по сравнению с
классическими схемами жидкостного и твердо-
топливного ракетных двигателей [9].

По сравнению с ЖРД гибридный двига-
тель характеризуется простотой конструкции,
отсутствием сложной системы охлаждения ка-
меры сгорания; по сравнению с РДТТ— нечув-
ствительностью к дефектам твердотопливного
заряда (наличию трещин или раковин), более
высоким удельным импульсом тяги, возмож-
ностью регулирования тяги и многократного
включения.

Отмеченные преимущества позволяют ис-
пользовать ГРД в качестве космических дви-
гательных установок разного назначения —
от тяговых двигателей первых ступеней ра-
кет до регулируемых двигателей систем ориен-
тации, управления, мягкой посадки и др. Для
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практической реализации данного класса дви-
гателей необходимо обеспечить высокие энер-
гетические характеристики ГРД, позволяющие
снизить стоимость запуска и вывода на орбиту
космических аппаратов.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

На рис. 1 схематически показан гибрид-
ный ракетный двигатель прямой схемы [1].
Двигатель состоит из камеры сгорания и твер-
дотопливного заряда со сквозным цилиндри-
ческим каналом. Во входном сечении заряда
размещена форсунка, в которую через маги-
страль подается из бака жидкий или газооб-
разный окислитель, в выходном сечении двига-
теля размещен сопловой блок. Горение заряда
ТГМ в потоке распыленного окислителя проис-
ходит в цилиндрическом канале, разгорающем-
ся в процессе работы ГРД. Продукты сгорания
истекают через сопловой блок, создавая тягу
ГРД.

Одним из недостатков рассмотренной схе-
мы ГРД является неравномерность выгорания
заряда по длине. Из-за расходования окислите-
ля в реакции горения плотность потока окисли-
теля непостоянна вдоль поверхности топливно-
го канала. Наиболее интенсивно горение проте-
кает в области переднего торца заряда, а в об-
ласти ниже по потоку параллельно с реакцией
горения происходит высокотемпературная эро-
зия канала. При этом из-за недостатка окисли-
теля возможен унос непрореагировавшего го-
рючего. Все это приводит к снижению удель-
ного импульса тяги за счет неполного сгорания
топливной смеси.

Для обеспечения близкого к оптимально-
му соотношения компонентов топлива в про-
цессе работы ГРД была предложена распреде-
ленная по длине канала подача окислителя.Од-

Рис. 1. Схема гибридного ракетного двигате-
ля:
1 — камера сгорания, 2 — твердотопливный за-
ряд, 3 — форсунка, 4 — магистраль, 5 — бак с
окислителем, 6 — сопловой блок

на из схем эшелонированной подачи окислите-
ля рассмотрена в [17]. В данной схеме форма
форсуночной головки максимально приближе-
на к форме горящей поверхности твердого ком-
понента топлива. При этом в форсуночной го-
ловке размещены в виде чередующихся поясов
струйные и центробежные форсунки, сообщаю-
щиеся с раздельными коллекторными полостя-
ми.

К недостаткам данной схемы относятся
сложность конструкции форсуночной головки и
ее размещение непосредственно в зоне горения
канала твердотопливного заряда, что снижа-
ет надежность ее функционирования вплоть до
полного разрушения.

Целью данной работы является оптимиза-
ция одноканального твердотопливного заряда
ГРД прямой схемы путем введения дополни-
тельного окислителя в состав ТГМ. На основе
математической модели внутрикамерных про-
цессов ГРД получена аналитическая зависи-
мость для распределения массовой доли допол-
нительного окислителя, обеспечивающего рав-
номерность и высокую полноту сгорания твер-
дотопливного заряда.

ХАРАКТЕРИСТИКИ ГОРЕНИЯ
ТВЕРДОТОПЛИВНОГО ЗАРЯДА

Рассмотрим характеристики горения од-
ноканального твердотопливного заряда в ГРД
прямой схемы, представленной на рис. 1, в рам-
ках следующих допущений:
— течение газа в канале заряда одномерное и
квазистационарное;
— скорость газификации (линейная скорость
горения) ТГМ определяется степенной зависи-
мостью от плотности потока окислителя с уче-
том эмпирических констант a, ν для конкрет-
ного топлива [1, 16]:

u = ayν ,

где y = ρw — плотность потока окислителя;
ρ, w — плотность и скорость окислителя вдоль
оси канала.

Уравнение закона сохранения массы окис-
лителя по длине заряда при квазистационар-
ном течении имеет вид

d

dx
(yS) = −Παρmayν , (1)

где x — длина канала (0 < x < L); S, Π —
площадь проходного сечения и периметр осе-
вого канала; α — отношение массы окислите-
ля, поступающего из потока, к массе твердого
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горючего в процессе горения; ρm — плотность
ТГМ.

В предположении S = const, Π = const
уравнение (1) сводится к следующему:

dy

dx
= −Byν , (2)

где

B =
Παρma

S
= const.

Интеграл уравнения (2) имеет вид

y(x) = [y1−ν
0 −B(1− ν)x]1/(1−ν), (3)

где y0 = ρ0w0 = G0/S — плотность потока
окислителя на входе в канал, G0 — массовый
секундный расход окислителя на входе в канал.
Соотношение (3) представим в виде

y(x) = (y1−ν
0 −Ax)1/(1−ν), (4)

где

A = B(1− ν) =
Παρma

S
(1 − ν) = const.

Из (4) следует, что плотность потока окисли-
теля монотонно уменьшается по длине осевого
канала (с ростом x) за счет его расходования в
процессе горения. При условии y1−ν

0 � Ax горе-
ние прекращается из-за полного расходования
окислителя в потоке. В результате снижения
плотности потока окислителя y(x) по длине ка-
нала скорость горения твердотопливного заря-
да неравномерна по его длине. Снижение содер-
жания окислителя в потоке приводит к непол-
ноте сгорания топлива в ГРД и, следователь-
но, к снижению энерготяговых характеристик
двигателя.

Та бли ц а 1

Характеристики топливной композиции
без дополнительного окислительного компонента

Вещество Условная химическая формула Содержание, %

Кислород O62.500 74.6

Алюминий Al37.064 3.8

ГСВ C73.402H117.443 21.6

ТГМ (Al + ГСВ) C62.392H99.827Al5.560 25.4

Топливная смесь C15.848H25.356Al1.412O46.625 100.0

Для цилиндрического канала радиусом r
(Π = 2πr, S = πr2) соотношение (4), определя-
ющее распределение плотности потока окисли-
теля по длине канала, принимает вид

y(x) =

[(
G0

πr2

)1−ν

−

− 2αρma

r2
(1− ν)x

]1/(1−ν)

, (5)

а распределение скорости горения твердотоп-
ливного заряда по длине канала определяется
соотношением

u(x) = a[y(x)]ν =

=

[(
G0

πr2

)1−ν

− 2αρma

r2
(1− ν)x

]ν/(1−ν)

. (6)

Рассмотрим ГРД прямой схемы со следу-
ющими типичными параметрами [6, 11]: L =
1 м, r = 0.1 м, G0 = 10 кг/с, ρm = 1 600 кг/м3,
a = 0.0127 · 10−3 м/с, ν = 0.65. Твердый го-
рючий материал для твердотопливного заря-
да ГРД состоит из 85 % инертного горючего-
связующего (бутадиенового каучука) и 15 %
порошка алюминия марки АСД-4. В качестве
окислителя, подаваемого в канал твердотоп-
ливного заряда, возьмем газообразный кисло-
род. Условные химические формулы отдель-
ных компонентов, твердого горючего матери-
ала и топливной смеси в целом, рассчитанные
по методике [18], а также компонентный состав
топливной смеси приведены в табл. 1.

При горении данной композиции ТГМ в
потоке кислорода для обеспечения полного сго-
рания (при коэффициенте избытка окислителя,
равном единице) удельный расход окислителя,
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Рис. 2. Зависимость плотности потока окис-
лителя и линейной скорости горения от длины
канала для топливной композиции без допол-
нительного окислительного компонента

подаваемого в канал заряда, составлял α = 2.94
(для полного сгорания 1 кг ТГМ необходимо
2.94 кг кислорода).

На рис. 2 приведена зависимость плотно-
сти потока окислителя от длины канала y(x)
для ГРД с приведенными выше значениями па-
раметров, рассчитанная по соотношению (5),
а также зависимость линейной скорости горе-
ния ТГМ от длины канала u(x), рассчитанная
по соотношению (6). Из приведенных графиков
следует, что плотность потока y(x) монотонно
уменьшается по длине канала за счет расхо-
дования окислителя в процессе горения заряда
ТГМ от начального значения 313 кг/(с ·м2) (на
входе в канал) до 31 кг/(с ·м2) (на выходе из ка-
нала), скорость горения u(x) также монотонно
снижается от 0.54 до 0.12 мм/с. Это приводит к
неравномерному выгоранию заряда ТГМ по его
длине и снижению полноты сгорания и энерго-
тяговых характеристик двигателя.

ОПТИМИЗАЦИЯ
ТВЕРДОТОПЛИВНОГО ЗАРЯДА ГРД

Для оптимизации заряда предлагается в
состав твердого топлива, наряду с горючи-
ми компонентами (горючее-связующее и поро-
шок алюминия), вводить дополнительно твер-
дый окислитель. При этом твердый окислитель
должен распределяться по длине заряда таким
образом, чтобы уменьшающаяся по длине кана-
ла плотность потока окислителя y(x) компен-

сировалась введенным в состав твердотоплив-
ного заряда твердым окислителем [19].

Для определения закона распределения
твердого окислителя по длине заряда рассмот-
рим осевое распределение несгоревшей массы
горючего

Δm(x) = m0 −m(x),

где m0, m(x) — масса сгоревшего в единицу
времени на единице длины заряда твердого го-
рючего соответственно в начальном сечении
канала (x = 0) и в его произвольном сечении
(0 < x � L). С учетом того, что

m0 = Πρmayν0 , m(x) = Πρmayν(x),

получаем

Δm(x) = Πρma[yν0 − yν(x)]. (7)

Подставив в (7) выражение для y(x) из (4), пе-
репишем его в виде

Δm(x) = Πρma[yν0 − (y1−ν
0 −Ax)ν/(1−ν)]. (8)

Путем несложных алгебраических преобразо-
ваний приводим уравнение (8) к виду

Δm(x) = Πω0

[
1−

(
1− Ax

y1−ν
0

)ν/(1−ν)]
, (9)

где ω0 = ρmayν0 — массовая скорость горе-
ния твердого топлива во входном сечении за-
ряда. Подставляя в (9) выражения для A и
y0 = G0/S, окончательно получаем

Δm(x) =

= Πω0

{
1−

[
1− αΠ(1− ν)

ω0
G0

x

]ν/(1−ν)}
. (10)

В соответствии с уравнением (10) несго-
ревшая масса горючего Δm(x) монотонно уве-
личивается по длине заряда (с ростом x). Для
полного сгорания горючих компонентов твердо-
топливного заряда требуется ввести твердый
окислитель в состав ТГМ; при этом количество
вводимого окислителя должно быть пропорци-
онально Δm(x).

Из (10) следует уравнение для соотноше-
ния масс дополнительного окислителя mox и
горючего mf в составе твердотопливного за-
ряда, при котором будет обеспечена полнота
сгорания горючих компонентов по всей длине
заряда:
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f(x) =
mox(x)

mf (x)
=

= β{1− [1− αΠ(1 − ν)(ω0/G0)x]
ν/(1−ν)}, (11)

где β — удельный расход окислителя, входяще-
го в состав заряда, необходимый для полного
сгорания горючих компонентов твердотоплив-
ного заряда.

Массовая доля окислителя в твердотоп-
ливном заряде (отношение массы окислителя к
суммарной массе топлива) определяется урав-
нением

z(x) =
f(x)

1 + f(x)
,

в котором f(x) определяется из уравнения (11).
При этом

z(x) =

=
β{1 − [1− αΠ(1 − ν)(ω0/G0)x]

ν/(1−ν)}
1 + β{1− [1− αΠ(1− ν)(ω0/G0)x]ν/(1−ν)} .

(12)
При распределении содержания окисли-

тельного компонента по длине твердотоплив-
ного заряда ГРД в соответствии с уравнением
(12) обеспечивается стехиометрическое соотно-
шение горючего и окислителя (содержащегося
в потоке и в составе заряда) по всей длине за-
ряда. Тем самым достигаются равномерность и
полнота сгорания топливных компонентов ГРД
и, следовательно, высокие энерготяговые ха-
рактеристики двигателя.

Для цилиндрического канала уравнение
(12) принимает вид

z(x) =

=
β{1 − [1− 2πrα(1 − ν)(ω0/G0)x]

ν/(1−ν)}
1 + β{1− [1− 2πrα(1− ν)(ω0/G0)x]

ν/(1−ν)} .

(13)

Та бли ц а 2

Характеристики ТРТ с дополнительным окислителем ПХА

Вещество Условная химическая формула Содержание, %

ПХА N8.511H39.043Cl8.511O34.043 89.6

Алюминий Al37.064 1.6

ГСВ C73.402H117.443 8.8

ТГМ (Al + ГСВ) C62.392H99.827Al5.560 10.4

ТРТ C6.489H40.884Al0.578Cl7.626O30.502N7.626 100.0

РЕЗУЛЬТАТЫ РАСЧЕТОВ
И ИХ ОБСУЖДЕНИЕ

Приведем примеры оптимизации твердо-
топливного заряда ТГМ, содержащего 85 %
горючего-связующего (ГСВ) (бутадиеновый
каучук) и 15 % порошка алюминия, путем вве-
дения в его состав дополнительного твердого
окислителя. В качестве последнего в расчетах
рассматривались типичные твердые окислите-
ли: перхлорат аммония (ПХА), NH4ClO4; пер-
хлорат калия (ПХК), KClO4; перхлорат нитро-
ния (ПХН), NO2ClO4.

Для определения распределения массовой
доли окислителя z(x), обеспечивающего сте-
хиометрическое соотношение горючего и окис-
лителя (содержащегося в потоке и в составе
заряда ТГМ) по всей длине заряда, предвари-
тельно проведем расчеты удельного расхода β
для указанных выше окислителей.

Условные химические формулы отдель-
ных компонентов и твердого горючего топлива
(ТРТ) в целом, а также компонентные составы
стехиометрических композиций, рассчитанные
по методике [18], приведены в табл. 2–4. От-
ношения содержания окислителя к содержанию
ТГМ составляют β = 8.61 (для ПХА), 6.35 (для
ПХК), 1.28 (для ПХН).

Распределения массовой доли окислитель-
ного компонента по длине заряда, рассчитан-
ные по уравнению (13), представлены на рис. 3.
Из графиков следует, что содержание окисли-
тельного компонента в составе твердотоплив-
ного заряда должно монотонно увеличиваться
от нуля (в головном сечении заряда) до мак-
симального значения z = 0.465 (для ПХА),
0.390 (для ПХК), 0.114 (для ПХН). При та-
ком распределении компонентов горение заря-
да ТГМ вдоль оси канала происходит равно-
мерно, что обеспечивает высокую полноту сго-
рания. Влияние типа окислителя на величину
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Табл иц а 3

Характеристики ТРТ с дополнительным окислителем ПХК

Вещество Условная химическая формула Содержание, %

ПХК K7.215Cl7.215O28.860 86.4

Алюминий Al37.064 2.0

ГСВ C73.402H117.443 11.6

ТГМ (Al + ГСВ) C62.392H99.827Al5.560 13.6

ТРТ C8.484H13.576Al0.756Cl6.234O6.811K6.234 100.0

Табл иц а 4

Характеристики ТРТ с дополнительным окислителем ПХН

Вещество Условная химическая формула Содержание, %

ПХН N21.978Cl21.978O131.168 56.2

Алюминий Al37.064 6.6

ГСВ C73.402H117.443 37.2

ТГМ (Al+ГСВ) C62.392H99.827Al5.560 43.8

ТРТ C27.328H43.724Al2.435Cl12.352O74.110N12.352 100.0

Рис. 3. Распределения массовой доли допол-
нительного окислителя (ПХА, ПХК, ПХН) в
твердотопливном заряде по длине канала

z обусловлено тем, что эффективность окисли-
теля определяется количеством кислорода, не
связанного с водородом, не потерявшего способ-
ность участвовать в реакции окисления орга-
нических веществ и металлов (так называемо-
го активного кислорода) [20]. Содержание ак-
тивного кислорода составляет 34 % для ПХА,
46 % для ПХК, 66 % для ПХН. В соответствии

с этим, чем выше эффективность окислителя,
тем меньшее его количество (массовая доля z)
необходимо вводить в состав ТГМ.

Таким образом, тип окислителя суще-
ственно влияет на его содержание в составе
ТГМ и для оптимального выбора следует учи-
тывать как суммарный импульс тяги при го-
рении заряда в потоке кислорода, так и проч-
ностные характеристики заряда ТГМ.

ВЫВОДЫ

1. Представлены математическая модель и
результаты расчетов параметров потока окис-
лителя и скорости горения одноканального
твердотопливного заряда в гибридном ракет-
ном двигателе прямой схемы. Показано, что
для условий работы типичного ГРД плотность
потока окислителя вдоль оси канала снижает-
ся на порядок, а скорость горения твердого го-
рючего материала уменьшается в пять раз за
счет расходования окислителя в процессе горе-
ния. Это приводит к неравномерному выгора-
нию и снижению полноты сгорания заряда.

2. Предложен способ оптимизации харак-
теристик гибридного ракетного двигателя пря-
мой схемы путем введения в состав твердого
горючего материала дополнительного окисли-
теля с заданным распределением его массовой
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доли по длине твердотопливного заряда. Полу-
чена аналитическая зависимость для распреде-
ления содержания окислителя, обеспечивающе-
го равномерность и высокую полноту сгорания
твердотопливного заряда.

3. С использованием полученной зависи-
мости приведены примеры модификации твер-
дотопливного заряда путем введения разных
окислителей — ПХА, ПХК, ПХН. Показано,
что тип дополнительного окислителя суще-
ственно влияет на его содержание в твердом го-
рючем материале. При этом массовая доля z(x)
монотонно увеличивается от нуля (во вход-
ном сечении канала) до максимальных значе-
ний z = 0.465 (для ПХА), 0.390 (для ПХК),
0.114 (для ПХН).

4. Для обеспечения равномерного выгора-
ния заряда твердого горючего материала в те-
чение всего времени функционирования необхо-
димо увеличивать массовый расход окислителя
на входе в канал пропорционально увеличению
площади проходного сечения канала в процессе
выгорания заряда.

5. Отметим, что рассмотренный способ
оптимизации твердого горючего материала
можно использовать для одноканального заря-
да и более сложной конфигурации, например
звездообразной, с учетом заданных зависимо-
стей площади проходного сечения и периметра
осевого канала от времени.
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