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Представлены результаты численного моделирования нестационарных газодина-
мических процессов, сопровождающих запуск двигательной установки перспек-
тивной системы аварийного спасения. Расчет проведен для нескольких характер-
ных точек траектории выведения с использованием пакета FloEFD. Показано, 
что максимальные нестационарные нагрузки реализуются при включении двигате-
ля системы аварийного спасения в начальной точке траектории, соответствую-
щей условиям у поверхности Земли. 
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Введение. Расчеты струйных течений представляют собой слож-
ную и актуальную инженерную задачу, имеющую широкий спектр 
применения в ракетно-космической промышленности [1]. В послед-
ние годы наблюдается особый интерес к численному моделированию 
взаимодействия струйных течений с преградами, при этом внимание 
уделяется исследованию структур течения и оценке уровней неста-
ционарных нагрузок. Одним из примеров технического приложения 
указанной задачи является работа двигательных установок (ДУ) си-
стемы аварийного спасения (САС) [2, 3]. 

Система аварийного спасения — это космическая система, пред-
назначенная для отделения возвращаемого аппарата пилотируемого 
модуля с экипажем от ракеты-носителя при авариях на старте и на 
участке выведения, а также для отделения и увода от ракеты-
носителя элементов САС при штатном полете. В работе рассматрива-
ется перспективная САС типа «Орион» (рис. 1), включающая в себя 
две двигательные установки: основной ракетный двигатель (ОРД) и 
ракетный двигатель экстренного отделения (РДЭО). Основной ракет-
ный двигатель срабатывает в случае аварийной ситуации на началь-
ном участке полета первой ступени ракеты-носителя, а РДЭО — в 
случае аварии после штатного отделения головного отсека с ОРД. 
(П р им е ч ани е. Точки 1–3 (см. рис. 1) лежат в плоскости симметрии 
сопла РДЭО, точки 1′–4′ — в плоскости симметрии сопла ОРД.) 

На практике для решения подобного рода задач используют как 
специализированные программы, предназначенные для моделирова-
ния конкретных типов течений при упрощенной форме расчетной 
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Рис. 1. Общий вид САС с возвращаемым аппаратом 

области, так и универсальные пакеты, позволяющие проводить рас-
четы для широкого спектра задач [4–6]. К числу последних относится 
коммерческий пакет FloEFD. В задачах, предполагающих наличие в 
поле течения больших чисел Маха, пакет позволяет использовать для 
решения нестационарных уравнений Навье — Стокса методы Году-
нова, дополненные моделью турбулентности k–ε [7, 8]. На рис. 2 
приведен пример сравнения с экспериментальными данными резуль-
татов  нестационарных расчетов давления на боковой поверхности 
САС при запуске РДЭО, проведенных с использованием пакета 
FloEFD и специализированной программы NZL_BS, основанной на 
решении нестационарных уравнений Эйлера методом Годунова. 
Видно, что обе программы корректно воспроизводят особенности, 
характерные для нестационарных процессов исследуемого типа, а 
также позволяют оценить максимальные уровни нагрузок. При этом 
качественным преимуществом FloEFD является возможность его 
применения для расчета обтекания тел сложной формы. Далее в ра-
боте приведены некоторые результаты параметрических исследова-
ний запуска ДУ САС, реализованные в среде пакета FloEFD. 

Рис. 2. Зависимости  точечных нестационарных нагрузок от времени, 
полученные при использовании различных методик расчета: 

  — эксперимент;   — FloEFD;  — программа NZL_BS 
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Постановка задачи. Первой из поставленных задач являлось ис-
следование запуска РДЭО в затопленное пространство. На основе дан-
ного исследования было изучено влияние параметров, определяющих 
работу ДУ, на характеристики сопутствующих ударно-волновых про-
цессов. В качестве определяющих параметров были выбраны давление 
вылета заглушки, градиент давления, а также высота полета ракеты-
носителя.  Давление вылета заглушки принималось равным 0,5; 1,0  и 
1,5 МПа; градиент давления задавался равным 50, 100 и 150 МПа/с; вы-
сота, определяющая внешние условия, принимала значения 0, 10 и  
20 км. Параметры выдуваемого газа: показатель адиабаты κ = 1,17;  
газовая постоянная R = 307 Дж/(кг · K); температура в камере сгорания 

РДЭО
0Т  = 3100 K. Принималось допущение о линейном законе измене-

ния давления в камере сгорания до максимального значения  
p0max = 10 МПа. Во всех расчетах из модели был исключен процесс 
формирования струи в камере сгорания и в качестве граничных усло-
вий задавались параметры в критическом сечении сопла. Полагалось, 
что в критическом сечении поток равномерный, направленный пер-
пендикулярно к сечению, и число Maxa Мкр = 1 по всему сечению. 

В силу симметричности обтекания выбрана расчетная область, 
включающая в себя одно из четырех сопел двигательной системы, 
симметрично расположенных относительно оси САС; относительно 
плоскостей XOY и XOZ связанной системы координат поставлены 
граничные условия симметрии. Трехуровневая расчетная сетка вы-
брана исходя из наилучшего разрешения в области формирования 
струи в сопле, в теле струи при ее выходе из сопла, а также в обла-
стях взаимодействия струи с поверхностью.  

На следующем этапе работы рассматривалось взаимодействие 
струи, истекающей из ОРД, с преградой, в качестве которой высту-
пала попадающая в область дей-
ствия струи поверхность сопла 
РДЭО (см. рис. 1). Использовались 
следующие параметры рабочего газа  
ОРД: κ = 1,16; R = 295,7 Дж/(кг · K); 

ОРД
0Т = 3070 K. Режим работы двига-

теля моделировался зависимостью 
р(τ), представленной на рис. 3. Ис-
пользована расчетная сетка, анало-
гичная той, которая применялась 
при решении первой задачи (рис. 4).  

 

 
 

Рис. 3. Зависимость давления в ка-
мере сгорания от времени запуска 
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Рис. 4. Расчетная сетка при моделировании запуска ОРД 

На завершающей стадии работ изучались явления, сопровожда-
ющие запуск ДУ САС в условиях реального полета. Модель запуска 
ОРД при этом усложнялась: в ней учитывался набегающий поток с 
числом Маха М∞ = 1,1 на высоте 10 км, что соответствует макси-
мальному скоростному напору по всей траектории движения САС в 
составе ракеты-носителя. В силу наличия трансзвукового течения 
размеры расчетной области были значительно расширены [9]. Задача 
была разделена на две подзадачи: моделировалось стационарное об-
текание летательного аппарата набегающим потоком при выключен-
ном двигателе, далее полученные установившиеся поля газодинами-
ческих параметров принимались в качестве начальных условий при 
моделировании запуска ДУ [9]. Все параметры режима работы и ра-
бочего газа ДУ соответствовали предыдущей рассмотренной задаче. 

Результаты моделирования. На рис. 5–7 результаты моделиро-
вания запуска РДЭО представлены в виде распределения избыточных 
давлений во времени в контрольных точках на поверхности изделия, 
указанных на рис. 1. По этим графикам хорошо прослеживаются со-
путствующие запуску ДУ физические процессы: прохождение удар-
ной волны (первый максимум давления) и дальнейшее распростране-
ние поверхности раздела (второй максимум давления), за которой 
начинается формирование тела струи.  

Как видно из графиков на рис. 5, увеличение давления рзаг вылета 
заглушки вызывает значительный рост давлений в точках максимумов, 
особенно это касается пиков давлений, соответствующих прохождению 
поверхности раздела. Градиент давления  p  (см. рис. 6) влияет на зна-
чения давления в точках максимумов в гораздо меньшей степени, чем 
давление вылета заглушки (см. рис. 5). При запуске двигателя на больших 
высотах происходит смещение максимумов сил и давлений в сторону 
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меньшего времени (см. рис. 7). Кроме того, значения этих максиму-
мов понижаются вместе с общим уровнем давления на данной 
высоте. Эти результаты свидетельствуют о росте скорости распро-
странения ударной волны, предшествующей струе, за счет увеличе-
ния в ней относительного перепада давления и согласуются с теоре-
тической базой [10]. 

Рис. 5. Распределения избыточного давления во времени при варьировании рзаг: 
  — точка 1 (рзаг = 1,5 МПа);  — точка 1 (рзаг = 1 МПа); 
  — точка 2 (рзаг = 1,5 МПа);   — точка 2 (рзаг = 1 МПа); 
  — точка 3 (рзаг = 1,5 МПа);   — точка 3 (рзаг = 1 МПа) 

Рис. 6. Сравнение распределений избыточного давления по времени при варьиро-
вании p : 

  — точка 1 (dp/dt = 100 МПа/с);  — точка 1 (dp/dt = 50 МПа/с); 
 — точка 2 (dp/dt = 100 МПа/с);   — точка 2 (dp/dt = 50 МПа/с); 

  — точка 3 (dp/dt = 100 МПа/с);   — точка 3 (dp/dt = 50 МПа/с) 
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Рис. 7. Распределения избыточного давления во времени при варьировании высоты 
    запуска ДУ: 

  — точка 1 (Н = 20 км);   — точка 1 (Н = 10 км); 
  — точка 2 (Н = 20 км);    — точка 2 (Н = 10 км); 
  — точка 3 (Н = 20 км);   — точка 3 (Н = 10 км) 

На рис. 8 представлены картины течения, полученные в результа-
те моделирования запуска ОРД. Хорошо различимы фронт ударной 
волны и контактная поверхность, отделяющая газ струи от внешней 
среды. Данные изображения также наглядно иллюстрируют развитие 
струи во времени и закономерности взаимодействия ее с преградой. 
Видно, как проходящий фронт ударной волны нагнетает давление на 
верхней поверхности РДЭО, а затем возмущения из области повы-
шенного давления распространяются в закритическую часть сопла. 
Далее в результате разрежения, развивающегося по мере удаления 
фронта ударной волны, давление в области вблизи РДЭО падает. 
Аналогичный, но менее ярко выраженный эффект повышения и по-
следующего выравнивания давления внутри закритической части 
сопла наблюдается при прохождении границы раздела струи. 

Рис. 8. Картины течения при распространении струи от запуска ОРД 
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На рис. 9–11 представлены 
результаты моделирования про-
цесса установления струи при 
наличии набегающего потока. 
В начальный момент времени в 
картине обтекания присутствует 
система скачков уплотнения и 
волн разрежения, являющихся 
следствием взаимодействия набе-
гающего потока с поверхностями 
летательного аппарата (рис. 9, а). 
При включении двигателя форми-
рующаяся струя перестает быть симметричной, как в предыдущей 
рассмотренной задаче. При развитии струи предшествующая ей 
сферическая ударная волна начинает взаимодействовать с отошедшим 
скачком уплотнения перед РДЭО, образуя систему сложной формы. При 
прохождении области вблизи РДЭО ударная волна сначала нагнетает 
давление на поверхности двигателя, а затем падает на коническую 
поверхность, отражаясь от нее. Кроме того, поверхность раздела струи 
успевает догнать ударную волну, провоцируя дополнительный прирост 
давления на поверхности конуса. При дальнейшем прохождении 
сферическая волна еще сильнее искривляет скачок уплотнения перед 
РДЭО, который, в свою очередь, воздействует на тело струи, также 
несколько искривляя ее форму (рис. 9, б). 

Рис. 10. Распределения избыточного давления во времени 
при запуске ДУ при наличии и отсутствии М∞: 

 —  точка 1′ (Н = 0, М∞ = 0);  — точка 1′ (Н = 10 км, М∞ = 1,1); 
 —  точка 2′ (Н = 0, М∞ = 0);  — точка 2′ (Н = 10 км, М∞ = 1,1); 
 —  точка 3′ (Н = 0, М∞ = 0);  — точка 3′ (Н = 10 км, М∞ = 1,1); 
 —  точка 4′ (Н = 0, М∞ = 0);    — точка 4′ (Н = 10 км, М∞ = 1,1) 

Рис. 9. Картины обтекания САС: 
а — набегающим потоком; б — после 
установления струи, истекающей в усло- 

  виях М∞ 
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Рис. 11. Зависимости от времени осевых сил, действующих на поверхности 
летательного аппарата при запуске ДУ при наличии и отсутствии М∞:

  — 1-й конус (Н = 0, М∞ = 0);   — 1-й конус (Н = 10 км, М∞ = 1,1);  
 — 2-й конус (Н = 0, М∞ = 0);    — 2-й конус (Н = 10 км, М∞ = 1,1); 

   — 3-й конус (Н = 0, М∞ = 0);   — 3-й конус (Н = 10 км, М∞ = 1,1) 

Наиболее важный с практической точки зрения вывод следует из 
сравнения нестационарных нагрузок при наличии внешнего течения 
с нагрузками, имеющими место при запуске двигателя неподвижного 
летательного аппарата у поверхности Земли. Как видно, нагрузки у 
поверхности Земли всегда превышают нестационарную добавку от 
включения ДУ, реализующуюся в условиях полета (см. рис. 10, 11). 

Заключение. В работе рассмотрены основные закономерности 
физических процессов, сопровождающих запуск ДУ САС. Результаты, 
полученные при исследовании влияния режима работы ДУ на макси-
мальные нестационарные нагрузки, могут быть использованы для 
оптимизации режима работы ДУ. Показано, что максимальные неста-
ционарные нагрузки при запуске ДУ, действующие на летательный 
аппарат в условиях полета, гораздо ниже нестационарных нагрузок, 
возникающих при запуске ДУ неподвижного летательного аппарата на 
высоте Н = 0. Данный результат может служить основанием для разра-
ботки методики наземной отработки САС. 
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Computational study of gas dynamic processes at startup 
of the propulsion of emergency rescue system 

© A.S. Bovtrikova, G.G. Mordvintsev
JSC “Corporation Moscow Institute of Thermal Technology”, Moscow, 127273, Russia 

The article considers the results of numerical simulation of unsteady gas-dynamic pro-
cesses accompanying start-up of perspective emergency rescue system propulsion. The 
computation was performed for a number of specific points of the injection trajectory 
using FloEFD package. It is shown that the maximum transient loads occur when firing 
thruster of emergency rescue system on the starting point of the trajectory corresponding 
to the conditions at the Earth's surface.    

Keywords: propulsion system, unsteady jet flow, emergency rescue system, thruster duty 
cycle; jet-shock interaction.  
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