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Abstract. The article presents a program designed for mathematical modeling o f non-stationary processes in the 

flow part o f a solid-fuel rocket engine and heating o f the engine structure by combustion products. The solution 

of this problem is an important stage in the design o f rocket engines. O f great interest to this work is its main 

goal: the development o f a universal domestic application that allows you to simulate gas-dynamic and 

thermophysical processes with high-quality output results. The development o f the software package was carried 

out in the C# language in the environment Microsoft Visual Studio 2019. The construction o f a rich graphical 

interface o f the software package is implemented using WPF (Windows Presentation Foundation) technology, 

using the declarative markup language XAML. Mathematical modeling o f non-stationary gas-dynamic processes 

in the flow paths o f a rocket engine is carried out by methods based on the solution o f the complete Euler 

equations. Modeling o f the heating process o f the rocket engine structure is described by the equation o f thermal 

conductivity.

Введение. Разработан программный комплекс, предназначенный для проведения 

многопараметрических вычислительных экспериментов в газодинамических трактах ракетных 

двигателей. Программный комплекс позволяет проводить расчет параметров течения продуктов сгорания 

в газодинамических трактах ракетных двигателей, с учетом изменения геометрии высокоэнергетического 

наполнителя, и прогрев конструкции двигателя продуктами сгорания.

Методика расчета. Расчет локальных характеристик в проточном тракте ракетного двигателя 

проводится с использованием схемы С.К. Годунова, предназначенной для решения невязких уравнений 

газовой динамики, с учетом подвижной пространственной дискретной сетки [1]. Для общего случая 

можно записать следующую схему:
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где At -шаг по времени. Нижний целый индекс i обозначает величины функций, отнесенные к центру i - 

ой дискретной ячейки, а нижний целый индекс j  обозначает величины, отнесенные к центру j  -ой 

грани дискретной ячейки. Sj = n jS j , -площадь, а Dj -  скорость движения центра j  -ой грани 

дискретной ячейки, —. -  объем i -ой ячейки. Верхний целый индекс к обозначает номер шага по 

времени. Малые величины p , v , p , e обозначают плотность, скорость, давление и полную энергию в 

центре дискретной ячейки. Большие величины R , V , P , E обозначают соответственно плотность, 

скорость, давление и полную энергию на гранях дискретной сеточной ячейки. Эти величины 

вычисляются путем решения задачи распада произвольного разрыва для уравнений газовой динамики. 

Вычисление значений параметров газа на границах смежных ячеек реализуется с помощью 

приближенного метода Роу [2].

Нагрев стенки двигателя определяется законом теплопередачи от продуктов сгорания к 

внутренней поверхности, законом теплопроводности внутри материала стенки и конвективным 

теплообменом с окружающей средой. Решение данной задачи определяется системой уравнений, 

приведенной к безразмерной форме:
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32 32 alгде ---- = L^, ----- = Ly , Bi = — , 3 -безразмерная температура, 3j -безразмерная температура продуктов
дх2 дУ̂  ^

сгорания, 32 -безразмерная температура окружающей среды, А -  коэффициент теплопроводности стенки, 

а -  коэффициент теплоотдачи газа, Q (х,у, т) - источники и стоки тепла интенсивности.

Вводим разностную сетку с шагами кх, ку, Ат по переменным х, у, т соответственно. 

Примем обозначения:

Л
% 0/% _1_ Р к  ''iPk ,пк пк+1 ''iPk+\ , /Пк+1
i+1,j____i-1’J Л 0к J+1________ î j-1 Л ик+1 ^+1____—___ j-1
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Расчет нестационарной теплопроводности проводился с использованием метода продольно­

поперечной прогонки [3]. Данная методика позволяет реализовать численное решение двумерной задачи 

теплопроводности и получить распределение температур в исследуемом объекте на протяжении всего 

периода работы двигательной установки.
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где в  - безразмерная температура на промежуточном временном слое. Нижние целые индексы i , j  

обозначает величины функций, отнесенные соответствующей ячейке. Верхний целый индекс к 

обозначает номер шага по времени.

На базе изложенной методики разработан программный комплекс, позволяющий проводить 

расчеты течения продуктов сгорания в проточном тракте РДТТ и нагрев корпуса соплового блока 

ракетного двигателя высокотемпературными продуктами сгорания твердого ракетного топлива. 

Программный комплекс разработан на языке программирования С# в среде разработки 

MicrosoftVisualStudio 2019. Построение графического интерфейса программного комплекса проводилось 

посредством использования технологии WPF, использующей декларативный язык разметки XAML. 

Программный комплекс имеет модульную архитектуру и состоит из следующих функциональных 

частей: модуль построения геометрии, модуль построения расчетных сеток, модуль задания граничных 

условий, модуль проведения газодинамических расчетов, модуль проведения тепловых расчетов, модуль 

визуализации результатов расчетов, модуль экспорта данных

Заключение. Алгоритм апробирован на структурированных и блочно-структурированных 

расчетных сетках при определении параметров невязкого сжимаемого газа в газодинамическом тракте 

ракетного двигателя и определения температурного состояния соплового блока РД. Полученные 

результаты хорошо согласуются с известными решениями [3, 5].

Результаты были получены в рамках выполнения государственного задания Минобрнауки России, 

проект № 0721-2020-0032.
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