
58 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #4 [697] 2018 

Авиационная и ракетно-космическая 
техника 

 
УДК 621.45.015 DOI: 10.18698/0536-1044-2018-4-58-67 

Моделирование теплопрочностных характеристик  
элементов конструкции ракетного двигателя  
твердого топлива, изготовленных  
методом прототипирования 

Е.С. Ушакова, К.Ю. Арефьев, А.Р. Полянский 
МГТУ им. Н.Э. Баумана, 105005, Москва, Российская Федерация, 2-я Бауманская ул., д. 5, стр. 1  

Modeling Heat Strength Characteristics of Structural 
Elements of a Solid Propellant Rocket Engine 
Manufactured Using Prototyping 

E.S. Ushakova, K.Y. Arefyev, A.R. Polyanskiy 
BMSTU, 105005, Moscow, Russian Federation, 2nd Baumanskaya St., Bldg. 5, Block 1 

e-mail: ellizaweta@gmail.com, arefyev@rambler.ru, korolev100-rd@mail.ru 

 
Элементы конструкции ракетного двигателя твердого топлива характеризуются слож-
ностью изготовления и последующей сборки. К возможным технологиям, обеспечива-
ющим снижение временных и ресурсных затрат на производство деталей этого двига-
теля, относится технология лазерного спекания порошков металлополимерных компо-
зиций (порошковое 3D-прототипирование), отличительной особенностью которой 
является послойное создание детали в процессе спекания порошка. Однако внедрение 
технологии порошкового прототипирования при изготовлении высокоответственных 
деталей сопряжено с рядом проблем, в том числе с некоторым снижением механиче-
ских характеристик получаемого материала. Предложена методика расчета теплопроч-
ностных характеристик конструктивных элементов ракетного двигателя твердого топ-
лива с использованием алгоритмов численного моделирования. Проведена оценка из-
менения коэффициента запаса прочности элемента, выполненного с помощью 
технологии прототипирования, в зависимости от условий работы двигателя (давления 
в камере сгорания, температуры конструкции). В результате математического модели-
рования теплопрочностных характеристик силового каркаса сопла ракетного двигателя 
твердого топлива показана возможность применения разработанной методики при вы-
боре параметров элементов конструкции таких двигателей. 
Ключевые слова: технология порошкового прототипирования, коэффициент запаса 
прочности, температурный режим конструкции, конвективный теплообмен, сопло-
вой блок 

Structural elements of a solid-propellant rocket engine (SRE) are characterized by techno-
logical complexity of manufacturing and assembling. One of the possible technologies that 
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reduce the time and cost of manufacturing SRE components is the technology of laser sin-
tering of powder metal-polymer compositions (powder 3D prototyping). Its distinctive fea-
ture is layer-by-layer creation of a component in the process of sintering. However, the in-
troduction of the powder technology prototyping in the manufacture of vital parts presents 
a number of challenges, including some reduction in mechanical characteristics of the re-
sulting material. The article presents a method of calculating heat-strength characteristics of 
structural elements of the SRE using algorithms of numerical modeling. The changes in the 
factor of safety of the component manufactured using the technology of powder prototyp-
ing are estimated depending on the working conditions of the SRE (pressure in the combus-
tion chamber, temperature of the structure). As a result of the mathematical modeling of 
heat-strength characteristics of the load-bearing structure of the SRE nozzle, it is shown that 
the developed method can be used for selecting parameters of the SRE structural com-
ponents. 
Keywords: powder prototyping technology, safety factor, temperature conditions of the 
structure, convective heat transfer, nozzle block 

В настоящее время важной научно-технической 
задачей является повышение технологичности 
изготовления элементов конструкции ракетно-
космической техники, особенно в случае их 
мелкосерийного и единичного производства. 
При их создании необходимо обеспечить 
надлежащие технические характеристики кон-
струкции, а также снизить материальные и 
временные затраты. Один из возможных путей 
решения указанных задач заключается в при-
менении технологии порошкового прототипи-
рования [1]. 

В отличие от существующих методов произ-
водства использование технологии 3D-прото-
типирования минимизирует последующую ме-
ханическую обработку деталей. Это обеспечи-
вается практически полным соответствием 
получаемого физического объекта (детали) его 
3D-модели, спроектированной с помощью со-
временных CAD/CAE-систем. Кроме того, при-
менение технологии прототипирования снима-
ет большинство ограничений по форме получа-
емой детали, что существенно расширяет 
технологические возможности производства 
ракетно-космической техники. Другим важным 
преимуществом является изготовление деталей 
с использованием передвижных технологиче-
ских центров, что необходимо для оперативно-
го ремонта и технического обслуживания такой 
техники. 

Существует несколько направлений 3D-про-
тотипирования, различающихся исходным ма-
териалом и технологией формирования деталей. 
На сегодняшний день актуальным становится 
производство деталей с помощью лазерного 
спекания порошков металлополимерных компо-
зиций (порошковое 3D-прототипирование) [2]. 

Эта технология заключается в послойном нане-
сении и спекании порошка на специальном ос-
новании. Следует отметить, что возможны раз-
ные режимы прототипирования, обеспечиваю-
щие либо высокую точность, либо большую 
скорость изготовления металлических деталей. 
Однако использование метода лазерного спека-
ния порошков связано с проблемами образова-
ния пористости и снижения прочности метал-
лических деталей. Поэтому вопрос практическо-
го применения в ракетно-космической технике 
деталей, созданных методом 3D-прототипи-
рования, остается не полностью решенным. 

Важным этапом при внедрении технологии 
3D-прототипирования является разработка ме-
тодов предварительного прогнозирования 
прочностных характеристик изготавливаемых 
элементов конструкции в условиях воздействия 
механических и температурных нагрузок с по-
мощью математического моделирования. 
В прикладных исследованиях чаще всего требу-
ется выполнить большое количество парамет-
рических вычислений теплопрочностного со-
стояния различных элементов проектируемой 
конструкции. Для этого предпочтительнее ис-
пользовать широко распространенные про-
граммные комплексы, дополненные аналитиче-
скими методиками, учитывающими особенно-
сти технологии создания деталей. 

Цель работы — представление методики 
оценки теплопрочностного состояния элемен-
тов конструкции ракетного двигателя твердого 
топлива (РДТТ) [3, 4] и анализ возможности их 
изготовления с использованием метода порош-
кового прототипирования на примере силового 
каркаса (СК), входящего в состав модельного 
соплового блока [5]. 
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Математическая модель расчета. Рассмотрен-
ная в работе методика оценки теплопрочност-
ных характеристик в элементах конструкции 
РДТТ основана на определении напряжений 
путем численного моделирования с примене-
нием 3D-модели детали. Для оценки прочности 
элемента конструкции использован подход, ба-
зирующийся на теории энергии формоизмене-
ния (теории Мизеса–Хенки) [6]. Согласно этой 
теории, предполагается, что элемент конструк-
ции начинает разрушаться (или недопустимо 
деформироваться) при условии   экв т[ ],  где 
экв  — эквивалентное напряжение по Мизесу; 
т[ ]  — предел текучести. Эквивалентное 

напряжение по Мизесу вычисляется следую-
щим образом: 

                 
2 2 2

экв 1 2 2 3 3 1
1 ,
2

 

где   1 2 3, ,  — главные напряжения, опреде-
ленные в результате численного моделирова-
ния напряженного состояния [6]. 

Основным критерием прочности является 
коэффициент запаса — отношение предела те-
кучести к эквивалентному напряжению по Ми-
зесу, возникающему в конструкции: 

 


т

экв

[ ] .K  

Для изделий, находящихся в стадии проек-
тирования, коэффициент запаса задают зара-
нее. Коэффициент запаса по нормам расчета на 
прочность элементов конструкции РДТТ со-
ставляет 1,2…1,5 [7]. 

Предлагается учитывать снижение предела 
текучести элемента конструкции в связи с по-
ристостью материала детали (для случая ее из-
готовления методом 3D-прототипирования) с 
помощью коэффициента n: 

 1 ,K nK  

где K1 — коэффициент запаса прочности дета-
ли, выполненной методом прототипирования; 
K — запас прочности детали, изготовленной с 
использованием существующих технологий. 

Коэффициент n зависит от различных фак-
торов: структуры прототипированного изделия, 
формируемой в результате сплавления и быст-
рого охлаждения после ухода лазерного луча 
[8]; ориентации изделия при спекании относи-
тельно специального основания; размеров об-
разца; контура заполнения и т. д. [9]. Значения 
коэффициента, учитывающего потери прочно-

сти из-за дефектов, возникающих в процессе 
прототипирования, обычно находятся в диапа-
зоне  0,6 0,9n  [10]. 

С учетом того что конструкция РДТТ в про-
цессе работы подвержена значительным тепло-
вым нагрузкам, важным этапом моделирования 
является расчет распределения температуры в 
исследуемых элементах. В свою очередь, темпе-
ратура Т значительно влияет на механические 
характеристики материала конструкции. 
Удельный тепловой поток для одномерного 
процесса теплопроводности определяется вы-
ражением 

    ,dT
dx

q   (1) 

где   — коэффициент теплопроводности газа; 
/dT dx  — градиент температуры по толщине 

стенки. 
Для условий работы РДТТ требуется учиты-

вать конвективное и лучистое воздействие про-
дуктов сгорания на стенки проточного тракта 
двигателя. Удельный тепловой поток, подво-
димый из газовой среды к поверхности твердо-
го тела, 
     0 пов ,q T T   (2) 

где   — коэффициент теплоотдачи, рассчиты-
ваемый как сумма коэффициентов конвектив-
ной к  и лучистой л  теплоотдачи; 0T  — тем-
пература газа; повT  — температура поверхности 
твердого тела. 

Расчетные методы конвективного теплооб-
мена основаны на использовании критериаль-
ной зависимости, полученной опытным путем 
для случая развитого турбулентного тече-
ния [11]: 
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где Nud  — определяемый критерий Нуссельта, 
  кNu /d d  (d — определяющий параметр); 

Re  — определяющий критерий Рейнольдса, 
Re /νvd  (v  — характерная скорость; ν  — ки-

нематическая вязкость среды); Pr  — опреде-
ляющий критерий Прандтля,    Pr /pC  
( pC  — удельная теплоемкость при постоянном 
давлении; ρ  — плотность среды); вT  — темпе-
ратура восстановления потока; k  — коэффици-
ент восстановления; r — показатель адиабаты; 
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M  — среднее число Маха в сечении проточно-
го тракта;   — функциональная поправка на 
действующие факторы. 

Из зависимости (3) определяется коэффици-
ент конвективной теплоотдачи для последую-
щего моделирования тепловых потоков в эле-
ментах конструкции РДТТ. 

Значение лучистого теплового потока есть 
функция совокупности разных факторов (тем-
пературы среды и стенки, степени черноты га-
зообразных продуктов сгорания, наличия и 
объема конденсированной фазы и т. д.), и оно 
может быть принятым из экспериментальный 
данных согласно условиям протекания тепло-
обмена. В упрощенной форме коэффициент 
лучистой теплоотдачи [11] 
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где г  и с  — степень черноты продуктов сго-
рания и материала, поглощающего тепло. 

Для обеспечения полного математического 
описания процесса теплообмена система урав-
нений должна быть дополнена условиями од-
нозначности, включающими в себя условия, 
задающие формы, размеры и физические свой-
ства (коэффициент теплопроводности, тепло-
емкость, плотность и т. д.) всех элементов ис-
следуемой конструкции, в которой протекает 
процесс, и граничные условия, характеризую-

щие взаимодействие элементов исследуемой 
конструкции с продуктами сгорания. 

Разработанные математическая модель и ме-
тодика расчета могут быть использованы для 
оценки теплопрочностных характеристик эле-
ментов конструкции РДТТ. 

 
Верификация методики расчета теплопроч-
ностных характеристик. Проведена верифика-
ция методики расчета теплопрочностных ха-
рактеристик элементов конструкции РДТТ, из-
готовленных с использованием технологии 
порошкового прототипирования на примере 
СК соплового блока. В качестве объекта иссле-
дования рассмотрен металлический СК сопла с 
размерами 110  ммaD  и кр 50 мм,d  3D-мо-
дель которого приведена на рис. 1. Конструк-
ция соплового блока разработана с помощью 
программного комплекса Inventor Autodesk 
Professional 2017 [12]. 

Пример конечно-элементной модели СК 
сопла в виде расчетной сетки с использованием 
тетраэдрических элементов общим числом бо-
лее 3104 показан на рис. 2. 

В качестве материала СК сопла рассмотрена 
жаропрочная релаксационностойкая легиро-
ванная сталь марки 30ХМА, механические и 
теплофизические свойства которой в зависимо-
сти от температуры Т приведены в таблице [13]. 

Моделирование осесимметричного равно-
весного стационарного течения продуктов 
сгорания в сопловом блоке (рис. 3) осуществ-

                 
Рис. 1. Эскиз соплового блока (а) и 3D-модель его СК (б): 

1 — теплозащитное покрытие; 2 — вкладыш; 3 — СК; 4 — расширяющаяся часть сопла 
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лено с использованием программы Autodesk 
Simulation Mechanical 2017 [14]. В качестве 
граничных условий приняты: температура газа 

0T  при заданном давлении в камере сгорания 
(КС) к ,p  температура поверхности элементов 
соплового блока пов  ,T  закон теплообмена си-
стемы тел этого блока (СК, теплозащитное по-
крытие, расширяющийся раструб) по форму-
ле (1) и закон теплообмена между поверхно-
стью и газом в процессе истечения продуктов 
сгорания из сопла по формуле (2). Материал 
теплозащитного покрытия — пиролитический 

графит   3
г( 2 100 кг/м ;   г 0,71 Дж/(кг C);pC  

г 2,7 ГПа;Е   г
6 14,5 10  К ),t  материал рас-

ширяющегося раструба — эпоксидный углепла-
стик   3

у( 1 550  кг/м ;   у 1,10 Дж/(кг С);pC  
у 160  ГПа;Е     6 11,63 10  К )t

у  [14]. 
Тепловой расчет выполнен с допущением 

отсутствия поперечной неравномерности теп-
лопередачи газа к внутренней поверхности 
сопла и распределения тепла внутри материала 
стенок. Также в связи с эквивалентностью 
форм, размеров и материала сделано допуще-
ние о равенстве значений коэффициентов теп-
лопроводности   и теплоотдачи   для сплош-
ного СК соплового блока и СК, изготовленного 
методом прототипирования. В качестве физи-
ческих параметров теплового потока приняты 
параметры продуктов сгорания топливной сме-
си: перхлорат аммония (NH4ClO4, ПХА 0,6),g  
полибутадиен с концевыми гидроксильными 
группами (НТРВ — Hydroxyl Terminated  
Polybutadiene, HTPB 0,1),g  алюминий (Al, 

Al 0,3),g  где g  — массовая доля содержания 
компонента в топливной смеси. 

По результатам термодинамического расче-
та при давлении в КС к  5,  10 и 1  5 МПаp  по-
лучено распределение коэффициентов тепло-
отдачи по длине проточной части СК соплового 
блока РДТТ (рис. 4). 

На рис. 5 приведен пример распределения 
напряжений в рассматриваемой детали, полу-
ченного в результате расчета на прочность  
при температуре 20 °C и давлении в КС 

 
Рис. 2. Конечно-элементная модель в виде 

 структурированной сетки СК сопла 
 

Механические и теплофизические свойства стали 30ХМА при разных температурах 

Температура 
Т, °С 

Предел 
 текучести 
 т ,  МПа 

Модуль 
Юнга 

E,  ГПа  

Плотность 

 3, кг
м

 

Температурный коэффици-
ент линейного расширения 

  6 110 , Кt  

Удельная теплоемкость 


Дж,

кгpС
℃

 

20 392 215 7 820 11,5 482 
50 390 212 7 810 11,6 488 

100 373 210 7 800 11,9 496 
150 343 207 7 775 12,2 505 
200 324 205 7 770 12,5 513 
250 322 202 7 755 12,8 520 
300 318 200 7 740 13,1 532 
350 314 195 7 720 13,4 542 
400 310 190 7 700 13,6 555 
450 294 185 7 680 13,8 570 
500 291 180 7 660 14,0 583 
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кp  = 10 МПа, с использованием программы 
Inventor Autodesk Professional 2017. 

Результаты расчетов показывают, что ко-
эффициент запаса прочности при постоянном 
давлении в КС и повышении температуры ма-
териала имеет убывающий характер (рис. 6), 
что обусловлено снижением предела текуче-
сти. На рис. 6 коэффициент запаса прочности 

1 0,8 .K K  
Анализ полученной зависимости позволяет 

сделать вывод, что при назначении коэффици-
ента запаса прочности 1K  = 1,2…1,3 деталь, 
изготовленная с помощью существующих тех-
нологий, может быть использована при тем-
пературе эксплуатации не более 580…600 °C, а 
деталь, выполненная с помощью аддитивных 
технологий, — не выше 400…420 °C. Разница 
значений критических температур эксплуата-
ции деталей T  составляет около 180 °C. 

 
Рис. 4. Распределение коэффициента теплоотдачи  

по длине х проточной части СК соплового блока  
РДТТ при давлении рк = 5 (1), 10 (2) и 15 МПа (3) 

Рис. 3. 3D-модель элементов соплового блока (сопловая вставка, СК, расширяющийся раструб)  
в собранном (а) и разобранном (б) видах  

 

 
Рис. 5. Распределения напряжения по Мизесу, МПа, 

(а) и коэффициента запаса прочности (б) в СК  
при температуре 20 °C и давлении кp  = 10 МПа 
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Дополнительно проведен расчет на проч-
ность СК, имеющих неодинаковый уровень ка-
чества прототипирования и эксплуатируемых 
при разном давлении в КС. При такой поста-
новке задачи задавалась температура материала 

 пов 20 C.T  В результате полученных данных 
определена зависимость коэффициентов запаса 
прочности ,K  1,K  2K  и 3K  от давления в КС 
(рис. 7), где 1 0,8 ;K K  2 0,7 ;K K  3 0,6 .K K  

Анализ зависимости, приведенной на рис. 7, 
позволяет сделать вывод, что при коэффициен-
те запаса прочности 1K  = 1,2…1,3 изделие смо-
жет обеспечить работоспособность при давле-
нии в КС до 15…17 МПа. 

Для оценки полученных результатов расчета 
на прочность и анализа скорости прогрева об-
ластей конструкции с минимальным значением 
запаса прочности смоделирован процесс тепло-
обмена в сопле при взаимодействии его эле-
ментов с тепловыми потоками для коэффици-
ента теплоотдачи, вычисленного при давлении 
в КС кp  = 5, 10 и 15 МПа. Таким образом, 
определен температурный режим конструкции 
соплового блока (рис. 8). Температура поверх-
ности в начальный момент времени 

 пов 20 C.T  
Верификация методики определения темпе-

ратурного режима конструкции проведена 

 
Рис. 6. Зависимость коэффициентов запаса 

прочности K  (1) и 1K  (2) от температуры Т 

 
Рис. 7. Зависимость коэффициентов запаса  
прочности K  (1), 1K  (2), 2K  (3) и 3K  (4)  

от давления в КС кp  
 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 8. Распределения температуры, С, в СК  
при давлении кp  = 5 МПа в момент времени  

t = 2 (а), 4 (б) и 10 с (в) 
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с использованием экспериментальных данных, 
приведенных в работе [15]. Анализ выполнен 
для модельного РДТТ при давлении в КС 

к 1,7p  МПа и температуре продуктов сгора-
ния около 3 400 К. Сопоставление результатов 
расчета и экспериментальных данных пред-
ставлено в виде распределения коэффициента 
теплоотдачи по длине стенки КС РДТТ (рис. 9). 
Показано удовлетворительное совпадение рас-

четного и экспериментального распределения 
теплового потока по длине стенки КС, что поз-
воляет сделать вывод об адекватности матема-
тической модели и возможности ее использо-
вания при отработке модельных РДТТ. 

В результате анализа напряженного состоя-
ния СК получены значения крt , определяющие 
время прогрева рассматриваемой детали до 
критической температуры эксплуатации 
(рис. 10). При давлении в КС кp  5 МПа рас-
четное время крt  = 4,5 с. С повышением давле-
ния в КС значения крt  уменьшаются. 

Выводы 
1. В результате верификации разработанной 

математической модели на примере серии пара-
метрических расчетов теплопрочностного со-
стояния СК соплового блока РДТТ установлено: 

• рассматриваемый конструктивный эле-
мент, выполненный методом прототипирова-
ния, при коэффициенте запаса прочности 

1K  = 1,2…1,3 сохраняет работоспособность в 
случае реализации давления в КС РДТТ не бо-
лее кp  = 17 МПа; 

• при коэффициенте запаса прочности 
1K  = 1,2…1,3 критическая температура эксплу-

атации прототипированного СК соплового 
блока РДТТ, составляющая 400…420 °C, на 
180 С меньше, чем у сплошного СК соплового 
блока РДТТ; 

• в исследованном диапазоне давлений в КС 
РДТТ (5…15 МПа) время прогрева прототипи-
рованного СК соплового блока до критической 
температуры эксплуатации составляет 3,5…4,5 с. 

2. Показано, что предложенные математиче-
ская модель и методика выполнения расчетов 
позволяют прогнозировать теплопрочностное 
состояние элементов конструкции, изготовлен-
ных методом порошкового 3D-прототипи-
рования, и оценивать их допустимые режимы 
работы в составе узлов двигательных уста-
новок. 
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