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Предложена методика определения оптимального соотношения масс топливных за-
рядов донного газогенератора и ракетного двигателя твердого топлива, направленная 
на достижение максимальной дальности полета летательного аппарата. Методика ос-
нована на принципе максимизации суммарного импульса, включающего в себя им-
пульс ракетного двигателя твердого топлива и условный импульс донного газогенера-
тора (импульс противодействия донному аэродинамическому сопротивлению). В от-
личие от традиционных подходов, рассматривающих только тяговые характеристики 
ракетного двигателя твердого топлива, предлагаемая методика учитывает вклад дон-
ного газогенератора в повышение энергетики летательного аппарата за счет компен-
сации донного сопротивления. Это позволяет более точно оценить влияние соотно-
шения масс топливных зарядов на баллистические характеристики. На основе пред-
ложенной методики оценена эффективность комбинированной энергетической 
установки. 
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A methodology for determining the optimal mass ratio of the propellant charges for an aft 
gas generator and a rocket motor has been proposed, aiming to achieve the maximum flight 
range of a vehicle. The methodology is based on the principle of maximizing the total im-
pulse, which includes both the solid rocket motor impulse and the conditional impulse of 
the aft gas generator (the impulse counteracting the base drag). Unlike traditional ap-
proaches that consider only the engine's thrust characteristics, this method accounts for the 
contribution of the aft gas generator to improving the vehicle's energetics by compensating 
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for base drag. This allows for a more accurate assessment of the influence of the propellant 
mass ratio on the ballistic performance. Based on the proposed methodology, an evaluation 
of the effectiveness of using a combined propulsion system is provided. 
EDN: HKHBKB, https://elibrary/hkhbkb 
Keywords: aft gas generator, solid-propellant rocket motor, equivalent specific impulse, 
base drag, combined propulsion system, maximum flight range 

Повышение дальности полета летательных ап-
паратов (ЛА) остается одной из основных задач 
их модернизации, приобретая особую значи-
мость для систем активного старта [1–6]. Внед-
рение в их состав спутниковых навигационных 
систем позволило повысить точность наведе-
ния [7]. Однако, несмотря на возросшие требо-
вания к дальности, сохраняются жесткие мас-
согабаритные ограничения, что делает задачу 
оптимизации энергетических характеристик 
ЛА особенно актуальной. 

Цель исследования — разработка методики 
определения оптимального соотношения масс 
топливных зарядов донного газогенератора 
(ДГГ) и ракетного двигателя твердого топлива 
(РДТТ), обеспечивающего максимальную даль-
ность полета ЛА. 

Использование ДГГ в сочетании с РДТТ от-
носится к перспективным направлениям разви-
тия комбинированных энергетических устано-
вок ЛА [8, 9]. Основная идея заключается в со-
гласованной работе этих систем. Хотя ДГГ не 
создает тяги в традиционном понимании, его 
работа приводит к уменьшению донного со-
противления, что в итоге обеспечивает увели-
чение дальности полета, которая напрямую за-
висит от суммарного импульса бортовой ком-
бинированной энергетической установки, 
состоящей из ДГГ и РДТТ: 

 РДТТ ДГГ ,I I I     

где РДТТI  и ДГГI  — суммарные импульсы РДТТ 
и ДГГ. 

Принципиальным отличием ДГГ от тради-
ционных двигательных установок является от-
сутствие прямой реактивной тяги. Однако его 
работа оказывает существенное влияние на 
аэродинамические характеристики ЛА, что тре-
бует особого подхода к оценке энергетической 
эффективности ЛА в целом. Физическая суть 
этого воздействия заключается в значительном 
снижении донного сопротивления за счет ин-
жекции газов в закормовую область ЛА [10]. 

Этот эффект можно количественно оценить 
введением понятия условного удельного им-

пульса ДГГ ДГГ
уд .I  Хотя ДГГ не создает тяги, его 

работа направлена на нейтрализацию силы 
аэродинамического сопротивления. Такой под-
ход позволяет рассматривать ДГГ как своеоб-
разный двигатель, уменьшающий потери энер-
гии на преодоление сопротивления воздуха. 

Для количественной оценки этого эффекта 
предложена следующая зависимость, связыва-
ющая расходные характеристики ДГГ с теку-
щим изменением аэродинамических парамет-
ров: 
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где аэрХ  и хС  — величины уменьшения си-
лы аэродинамического сопротивления и ее ко-
эффициента за счет работы ДГГ; m  — секунд-
ный массовый расход газа из ДГГ;   — плот-
ность воздуха; V  — скорость движения ЛА; 

мS  — площадь миделя ЛА; k — коэффициент, 
определяющий потребный расход из ДГГ. 

Преобразуя соотношение (1) с учетом выра-
жений (2) и (3), получаем формулу для опреде-
ления текущего значения условного удельного 
импульса ДГГ 

 ДГГ
уд .

2
хС VI
k

   (4) 

Зависимость (4) показывает, что эффектив-
ность ДГГ существенно возрастает с увеличени-
ем скорости полета и плотности внешней сре-
ды. Это объясняет целесообразность примене-
ния ДГГ на участках полета в плотных слоях 
атмосферы при высоких скоростных режимах. 

Для количественной оценки влияния ДГГ на 
аэродинамические характеристики ЛА прове-
дено численное моделирование обтекания с 
использованием уравнений Навье — Стокса 
для сжимаемого газа. Исходный уровень сопро-
тивления определен при моделировании обте-
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кания инертного ЛА (без работы ДГГ), когда в 
его закормовой области формируется зона раз-
режения, характерная для отрывного течения 
(рис. 1, а). Полученное значение коэффициента 
сопротивления принято за базовое. 

При том же числе Маха смоделирована ра-
бота ДГГ (рис. 1, б). Исследование выполнено 
для различных значений секундного массового 
расхода газа ,m  истекающего из ДГГ. Для каж-
дого значения расхода решена задача о взаимо-
действии сверхзвукового набегающего потока 
со встречной струей газа, в результате чего 
определено новое сниженное значение коэф-
фициента сопротивления. 

Зависимость относительного давления на 
дне дн ар p р  (где днp  — среднее значение 
давления на дне; ар  — атмосферное давление) 
от коэффициента  м/I m VS   приведена на 
рис. 2. 

При коэффициенте I < 0,009 относительное 
давление на дне р  резко возрастает, достигая 
максимума при I ≈ 0,009, что соответствует ми-
нимальному донному сопротивлению. При 
дальнейшем увеличении коэффициента I отно-
сительное давление на дне р  постепенно сни-
жается. 

Общие подходы к построению численной 
модели, описывающей взаимодействие реак-
тивной струи ДГГ с закормовым течением по-
тока, включая верификацию расчетных мето-
дик на основе экспериментальных данных, де-
тально изложены в публикациях [10–15]. 

Основной принцип проектирования рас-
сматриваемой комбинированной энергетиче-
ской установки состоит в необходимости обес-
печить максимальный суммарный импульс при 
жестком ограничении общей массы ее топлив-
ного заряда. Математически это условие можно 
представить в виде целевой функции оптими-
зации, учитывающей прямой вклад РДТТ и 
косвенный вклад ДГГ через снижение аэроди-
намических потерь: 

 
ДГГ
т

ДГГ РДТТ РДТТ
уд уд т

0

max
m

I dm I m    (5) 

 РДТТ ДГГ
т тпри const,m m   

где ДГГ
тm  и РДТТ

тm  — массы топливных зарядов 
ДГГ и РДТТ. 

Важно подчеркнуть, что оптимальное соот-
ношение масс топливных зарядов будет суще-
ственно зависеть от предполагаемого профиля 
полета и характеристик ЛА.  

Физическая модель формирования макси-
мального импульса комбинированной энерге-
тической установки, графическая интерпрети-
рующая выражение (5), приведена на рис. 3. 

Как видно из рисунка, чтобы эффективнее 
использовать энергетику топлива РДТТ и ДГГ, 
необходимо выполнить переход от работы ДГГ 
к РДТТ в момент, когда их удельные импульсы 
будут равны ДГГ РДТТ

уд уд( ),I I  после чего удельный 
импульс ДГГ будет уменьшаться. Это будет реа-
лизовываться на определенной высоте полета, 
так как тяга РДТТ определяется зависимостью, 

 
Рис. 2. Зависимость относительного давления на дне 

р  от коэффициента I 

 
Рис. 1. Поля относительного давления p/pmax в закормовом пространстве инертного ЛА (а)  

и при работе ДГГ (б) 
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содержащей две составляющие — реактивную и 
статическую (высотную): 

  т a a a н ,R m S p p      (6) 

где тm  и a  — секундный массовый расход 
продуктов сгорания топлива и соответствую-
щая им скорость истечения; aS  — площадь вы-
ходного сечения сопла; нp  — давление на срезе 
сопла. 

Из выражения (6) следует, что статическая 
составляющая возрастает с увеличением высо-
ты полета, что обусловлено снижением атмо-
сферного давления. 

Как видно из рис. 3, если ДГГ заканчивает 
работу при условии ДГГ РДТТ

уд уд ,I I  то возникает 

недобор суммарного импульса (левая область 
графика) и дополнительно будет снижаться тя-
га РДТТ, так как он будет начинать работу на 
меньшей высоте. Если время работы РДТТ 
начинается позже момента оптимального пере-
хода, а значит, и его заряд будет меньше опти-
мального, то также происходит некоторая по-
теря РДТТ ,I  хотя она будет несколько компен-
сирована увеличением его тяги, так как он 
начнет работать на большей высоте. Следова-
тельно, допуск на отклонение от оптимального 
соотношения масс топливных зарядов ДГГ и 
РДТТ следует выбирать путем уменьшения 
массы топливного заряда РДТТ. 

Изложенные теоретические положения 
находят практическое подтверждение в резуль-
татах численного моделирования работы ком-
бинированной энергетической установки. Ре-
зультаты расчета демонстрируют работоспо-
собность предложенной методики и позволяют 
количественно оценить преимущества опти-
мального распределения масс топливных заря-
дов. В ходе моделирования установлено, что 
при оптимальном соотношении масс заряда 
ДГГ и РДТТ (2 и 4 % общей массы ЛА соответ-
ственно) установка достигает максимального 
суммарного импульса 32,7 кНс. 

Результаты моделирования в виде зависимо-
стей суммарного импульса комбинированной 
энергетической установки I  и коэффициента 
k, определяющего расход из ДГГ, показаны на 
рис. 4, а и б. 

Проведенное моделирование выявило осо-
бенности поведения системы при изменении 
массы топлива РДТТ. При уменьшении заряда 
РДТТ на 20 % относительно оптимального зна-
чения наблюдается рост суммарного импульса 

 
Рис. 3. Физическая модель формирования 

максимального импульса комбинированной 
энергетической установки: 

1 и 3 — потери удельного импульса Iуд из-за 
недостаточной и избыточной массы ДГГ

т ;m  2 — точка 
оптимального перехода от ДГГ к РДТТ;  

ДГГ
т.оптm  и РДТТ

т.оптm  — оптимальные значения масс ДГГ
тm  и 

РДТТ
т ;m  

max
РДТТ
уд HI  и 

min
РДТТ
уд HI  — удельные импульсы РДТТ 

при высоте полета Hmax и Hmin; PДTT
т.недm  и РДТТ

т.избm  — 
недостаточная и избыточная масса PДTT

тm  
 

 
Рис. 4. Зависимости суммарного импульса комбинированной энергетической установки I  (а)  

и коэффициента k (б) от времени работы ДГГ t: 
1 — точка перехода от ДГГ к РДТТ 
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на 1…2 %, что обусловлено более продолжи-
тельной работой ДГГ в измененных условиях. 
Однако этот кажущийся положительный эф-
фект сопровождается снижением дальности 
полета на 4 %, что свидетельствует о сложном 
характере взаимосвязи между энергетическими 
параметрами системы и траекторными пара-
метрами ЛА. 

Обратная ситуация — увеличение массы 
РДТТ на те же 20 % приводит к снижению сум-
марного импульса на 6…7 %, а потеря дально-
сти составляет лишь 2 %. Графическая интер-
претация этих результатов приведена на рис. 5 
и 6. 

На основании результатов проведенного ис-
следования разработан алгоритм оптимизации 
массового распределения топлива в комбини-
рованной энергетической установке. Алгоритм 

основан на последовательном расчете полетных 
характеристик ЛА до момента достижения ра-
венства между импульсом РДТТ и условным 
импульсом ДГГ (рис. 7). 

В качестве исходных данных выступают две 
скоростные зависимости, определяющие эф-
фективность комбинированной энергетиче-
ской установки — два параметра в функции 
числа Маха М: эффективность ДГГ, т. е. вели-
чина уменьшения коэффициента аэродинами-
ческого сопротивления за счет работы ДГГ, 

(M)хС f   и коэффициент расхода массы 
заряда топлива ДГГ относительно расхода воз-
духа, проходящего через площадь миделя ЛА 

(M).k f  
Эти скоростные зависимости можно опреде-

лить предварительными исследованиями на ос-
нове математического моделирования газоди-

 
Рис. 5. Изменение суммарного импульса I  во времени t при недостатке (а)  

и избытке (б) массы РДТТ 

 
Рис. 6. Траектории ЛА для различных случаев распределения массы  

в комбинированной энергетической установке: 
 — точка оптимального перехода от ДГГ к РДТТ;  

и  — недостаток и избыток массы РДТТ 
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намических процессов, характеризующих работу 
ДГГ и верифицированных результатами экспе-
риментальных исследований, опубликованных в 
зарубежных работах, в частности [11–15]. 

Выводы 
1. Предложена методика оптимизации соот-

ношения масс топливных зарядов в комбини-
рованной энергетической установке, состоящей 
из ДГГ и РДТТ. Методика учитывает не только 
прямой импульс тяги РДТТ, но и условный им-
пульс ДГГ, обусловленный снижением аэроди-
намического сопротивления. 

2. Разработан алгоритм, основанный на ба-
лансе импульсов и учитывающий скоростные 
зависимости эффективности ДГГ, который 
продемонстрировал работоспособность в ходе 

численного моделирования. Полученные ре-
зультаты выявили нелинейный характер зави-
симости суммарного импульса от распределе-
ния масс топлива, а также показали чувстви-
тельность системы к вариациям параметров. 
Отмечено, что максимальный суммарный им-
пульс не всегда соответствует максимальной 
дальности полета. 

3. Результаты исследования подтвердили 
перспективность использования комбиниро-
ванных энергетических установок для повы-
шения дальности полета ЛА без увеличения их 
массогабаритных характеристик. Разработан-
ная методика может быть успешно применена 
при проектировании перспективных образцов 
ЛА, позволяя находить оптимальные решения 
в рамках заданных конструктивных ограни-
чений. 
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