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В работе представлен подход к решению задачи проектирования сопла ракетного двигателя на 

твёрдом топливе (РДТТ) с использованием конструктивной особенности в виде вставной пластины 
из углепластика. Задачей проектирования является выбор оптимальных параметров формы и тол-
щины пластины, обеспечивающей требуемую несущую способность при минимальной массе. В про-
цессе проектирования проведен параметрический анализ сопла РДТТ со вставной пластиной из угле-
пластика. Варьируя толщиной пластины, подобрана оптимальная конструктивная схема, отвечаю-
щая заданным коэффициентам запаса прочности и устойчивости. Параметрический анализ встав-
ной пластины из композиционного материала включает в себя моделирование её основных весовых и 
прочностных параметров: анализ напряженно-деформированного состояния конструкции, значений 
собственных частот, определение запаса потери устойчивости, определение массы сопла РДТТ. 

Анализ несущей способности сопла РДТТ со вставной пластиной из композиционного материала 
проводился с помощью метода конечных элементов с использованием программного пакета Solid-
Works Simulation. 

При проведении параметрического анализа были рассмотрены два варианта сопла двигателя 
РДТТ: со вставной пластиной и без неё.  

По результатам параметрического анализа сопла РДТТ были определены его геометрические 
размеры и минимизирована масса конструкции. 

 

Ключевые слова: параметрический анализ, прочность сопла РДТТ, композиционный материал, 
напряженно-деформированное состояние, потеря устойчивости, конструирование сопла РДТТ. 
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The paper presents an approach to solving the problem of designing a solid propellant rocket en-

gine nozzle using a design feature in the form of a carbon fiber insert. The design task is to select  
the optimal parameters of the plate thickness (plate shape) that provide the necessary strength and 



 
 
 

Раздел 2. Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 511

stability of the structure with a minimum weight. During the design process, a parametric analysis of a 
carbon fiber insert in the solid propellant rocket nozzle was carried out. By varying the thickness of 
the plate, an optimal design scheme is found that meets the given safety and stability factors. Paramet-
ric analysis of an insert plate made of CM includes modeling of the main weight and strength parame-
ters: determination of the stress-strain state of the structure, values of natural frequencies, determina-
tion of the buckling margin, determination of the mass of the solid propellant rocket motor nozzle. 

Analysis of the bearing capacity of the solid propellant rocket motor nozzle with an insert plate made of 
CM was carried out using the finite element method using the SolidWorks Simulation software package. 

During the parametric analysis, two variants of the solid propellant rocket engine nozzle with and 
without an insert plate were considered. 

According to the results of the parametric analysis of the solid propellant rocket nozzle, its geomet-
ric dimensions were determined and the mass of the structure was minimized. 

 
Keywords: parametric analysis, solid propellant rocket engine strength, composite material, oscil-

lation frequency, stress-strain state, buckling, solid propellant rocket nozzle design. 
 
Введение 
Известно, что за счёт применения композиционных материалов в конструкции ракетного 

двигателя на твердом топливе (РДТТ) масса металла за период с 1970 по 1998 гг. снижена более 
чем в 3 раза. Это было достигнуто как за счёт совершенствования конструкции материалоёмко-
го узла соединения сопла РДТТ с корпусом двигателя, так и за счет применения композицион-
ных материалов (композитов) с органическими наполнителями и матрицей. Технологические 
варианты намотки корпусов типа кокона с использованием в качестве наполнителя органиче-
ских высокопрочных волокон и в качестве матриц различных смол способствовали получению 
конструкции РДТТ с массовым совершенством на уровне 0,1. Однако дальнейшее повышение 
массового совершенства РДТТ за счёт совершенствования композитов на органической основе 
оказалось весьма проблематичным. 

Главным недостатком конструкций (прежде всего корпусов) РДТТ из органопластиков,  
а также композитов с металлическими компонентами является ограничение по допустимой (ра-
бочей) температуре их эксплуатации. Например, рабочая температура органопластиков состав-
ляет всего 400–430 К. Для обеспечения прочности такой конструкции требуется наличие мощ-
ной теплозащиты. Поэтому усилия в области материаловедения по дальнейшему повышению 
прочности органоволокна на практике незначительно способствуют повышению массового со-
вершенства двигателя по сравнению с возможностью расширения диапазона рабочей темпера-
туры. В этой связи поистине уникальные возможности заложены в углеродных и углеродоке-
рамических материалах. Рабочая температура для них с одновременным повышением прочно-
сти составляет 3100–3300 К, что указывает на перспективы создания легких неохлаждаемых 
корпусов РДТТ. Однако абсолютные значения прочности таких материалов пока намного 
меньше прочности органопластиков вследствие относительно низких уровней прочности кар-
бонизованных, керамических или графитированных матриц. Кроме того, такие композиты об-
ладают в сравнении с органопластиками более низкими характеристиками газопроницаемости. 
Правда, допускается устранение последнего с помощью различных конструкторско-
технологических способов. На современном этапе развития новых композитов их применение  
в РДТТ связано, главным образом, с созданием конструкций сопловых блоков, теплозащиты 
корпуса, устройств управления вектором тяги. 

Сопловые блоки РДТТ за сравнительно короткий период времени претерпели существенное 
изменение формы, компоновочной схемы, размеров и состава материалов. Дальнейшее разви-
тие конструкций сопловых блоков определяется тенденциями изменений условий эксплуатации 
РДТТ, совершенствования конструктивных форм и, главным образом, обеспечения новыми ма-
териалами. Изменения условий эксплуатации сопловых блоков РДТТ связано с использованием 
новых высокоэнергетических твёрдых топлив с повышенными удельным импульсом тяги и 
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температурой в камере сгорания. Создаются лёгкие конструкции сопел из новых материалов  
с высоким уровнем массового совершенства и высокими показателями надёжности. 

Современные РДТТ работают на смесевых металлизированных топливах с высоким содер-
жанием металлов при давлении в камере сгорания порядка 10,0 МПа и температуре до 3800 К. 
Условия применения баллистических ракет с РДТТ потребовали от конструкций сопловых бло-
ков обеспечения условий функционирования при воздействии излучения ядерного взрыва, 
стойкости к климатическим факторам и транспортным нагрузкам, обусловленным мобильно-
стью современных ракетных комплексов. 

Повышенные требования к конструкции сопловых блоков вызваны также тенденцией уве-
личения сроков эксплуатации современных ракет, в течение которых требуется гарантировать 
сохранность свойств материалов и деталей. Противоречивость требований повышения энерге-
тических показателей РДТТ и массового совершенства при требуемом уровне надёжности мо-
жет быть разрешима, в первую очередь, за счёт создания новых материалов.  

Изменение конструктивных форм сопловых блоков связано с тенденциями разработки и со-
вершенствования сопел, частично утопленных в камеру сгорания, сопел на гибком подвесе, 
систем вдува продуктов сгорания в закритическую часть сопла для управления вектором тяги, 
секционированных, раздвижных и складных насадок. При этом масса соплового блока остается 
на уровне 30–45 % от массы корпуса и пути технического совершенства конструкции опреде-
ляются практически только применением более эффективных материалов [1–3]. 

Таким образом, повышение эксплуатационных характеристик сопловых блоков РДТТ и 
улучшение их конструктивных форм невозможны без применения новых материалов, так как 
технические пути совершенствования основных функциональных частей сопловых блоков со-
временных РДТТ во многом исчерпаны. Разработка новых топлив и конструкторские решения 
опережают современные возможности конструкционных и теплозащитных материалов. 

Актуальность исследования обоснована необходимостью анализа возможности эксплуата-
ции ракетных сопел РДТТ, изготовленных из композиционных материалов и применения кон-
струкций сопла в комбинации «металл-композит». 

 

Постановка задачи 
Основной частью сопла, определяющей энергетические характеристики РДТТ, является зона 

критического сечения. Она же характеризует и массовое совершенство как собственно зоны 
критического сечения, так и зоны входной части сопла. 

Выходная часть сопла является не менее важной для обеспечения энергетических характери-
стик двигателей и его массового совершенства, особенно это справедливо для высотных РДТТ 
(применяемых на второй и третьей ступенях ракет) с большой степенью расширения сопла. 

Входная часть сопла формирует профиль течения потока и подвержена конвективному и ра-
диационному тепловому воздействию продуктов сгорания топлива; здесь наилучшим образом 
зарекомендовали себя стекло- и углепластики. 

Зона критического сечения испытывает интенсивный конвективный нагрев и механические 
нагрузки. Лучше всего в этой зоне зарекомендовали себя тугоплавкие металлы (вольфрам,  
молибден) и сплавы на их основе, а также некоторые марки графитов. 

Выходная часть сопла подвержена конвективному тепловому воздействию и значительным 
механическим нагрузкам. В этой зоне сопла наилучшим образом зарекомендовали себя стекло- 
и углепластики, подкрепленные металлической обечайкой, и конструкции из молибдена, нио-
бия, титана и сплавов на их основе. 

Перспективным целям развития РДТТ отвечают углеродные материалы, которые представ-
ляют новый класс материалов разного назначения, отличающихся от известных до сих пор ма-
териалов специфическими особенностями и уникальностью. Обоснованное применение угле-
родных материалов в конструкциях РДТТ и других двигателей требует ясного представления  
о свойствах, технологии получения и методах исследования и прогнозирования работоспособ-
ности этих материалов. 
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Углеродные материалы имеют следующие общие положительные свойства: 
– высокую тепловую эрозионную стойкость, стойкость к термическим ударам, уникальную 

прочность, увеличивающуюся при нагреве в 2–2,5 раза по сравнению с комнатной температу-
рой, малую плотность и высокие удельные физико-механические характеристики; 

– возможность направленно изменять свойства путём изменения исходных компонентов  
и параметров процесса получения, использования оптимальных схем армирования; 

– возможность использования практически в любом месте проточного тракта сопла и в дета-
лях силовой схемы конструкции двигателя; 

– возможность сочетать уникальные теплозащитные свойства при контакте с самыми разно-
образными материалами, применяемость почти всех видов механической обработки; 

– высокую сохранность свойств при длительном хранении в различных климатических ус-
ловиях и контакте с различными средами, стойкость в условиях радиации, высокую биологиче-
скую стойкость. 

Анизотропия углеродных материалов является ещё одним средством рационального проек-
тирования элементов конструкции двигателей. Изменяя ориентацию наполнителей, можно по-
лучить материал с оптимальной анизотропией, специально подобранной для любого напряжен-
но-деформированного состояния конструктивного элемента. 

Задачей исследования является конструирование сопла РДТТ из титанового сплава со встав-
ной пластиной из композиционного материала (КМ) и анализ его несущей способности [4–15]. 
В процессе исследования были поставлены следующие задачи: 

1) подобрать толщину стенки сопла, соответствующую оптимальному коэффициенту запаса 
прочности; 

2) сконструировать составное сопло РДТТ с вкладышем из КМ; 
3) подобрать толщину стенки составного сопла и вставной пластины из КМ, обеспечиваю-

щих несущую способность сопла. 
Разработанная конструкция сопла может быть использована при проектировании ракет  

с РДТТ [8].  
 

Расчетная модель сопла РДТТ 
Для проведения сравнительного анализа было взято два сопла РДТТ. Первое сопло – клас-

сическое сопло твёрдотопливной многоступенчатой ракеты с толщиной стенки 30 мм без ис-
пользования композиционного материала (рис. 1), второе – с использованием вкладной пласти-
ны из углепластика с толщиной стенки сопла 20 мм и толщиной пластины 10 мм (рис. 2).   
 

 
 

Рис. 1. Сопло РДТТ 
 

Fig. 1. Solid propellant nozzle 

Рис. 2. Сопло РДТТ со вставной пластиной  
из углепластика  

 

Fig. 2. Solid propellant rocket motor nozzle  
with CFRP insert 
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Для представленных конструкций сопел был проведен статический анализ в пакете Solid-
works Simulation. Характеристики используемых материалов взяты из библиотеки материалов 
Solidworks materials применительно к инновационному композиционному материалу аристид 
[16], сохраняющему свои прочностные свойства при нагреве до 1300о (табл. 1). 

 

Таблица 1 
Характеристики материалов для статического расчета сопла 

 

 Сопло РДТТ Вставная пластина  

Название материала 
Титановый сплав Ti-8Mn  

отожженный лист 
Углепластик m55j  

(аристид) 
Модуль упругости, ГПа 115 240 
Коэффициент Пуассона 0,33 0,127 
Массовая плотность, кг/м3 4730 1910 
Предел прочности при растяжении, МПа 1070 3027 
Предел текучести, МПа 930 2050 

 
В качестве критерия максимального напря-

жения был взят критерий vonMises. Закрепле-
ние задано с помощью фиксированной геомет-
рии по контуру грани сопла со стороны, со-
единяющейся с обечайкой корпуса двигателя.  

Для исследуемой конструкции РДТТ (см. 
рис. 1) [14] была составлена формула распре-
деления давления внутри сопла (1), согласно 
графику распределения давления (рис. 3).    

 

P = α1 x2  + α2 x + α3,                  (1) 
 

где α1, α2, α3 – коэффициенты, полученные 
экспериментальным путем.  

Для случая давления на входе в сопло  
Рвх = 12 МПа, давления в критической части 
сопла Ркр = 6 МПа и давления на срезе сопла 
Рa = 1 МПа (рис. 3) формула (1) примет вид (2) 

 

P = 5,205 * 10–5x2 – 0,04x + 6.            (2) 
 

Используя уравнение (2), приложим нагрузки к соплу. Распределение нагрузок и граничные 
условия для расчетной модели показаны на рис. 4, где зелеными (внешними) стрелками обо-
значены закрепления, красными (внутренними) – приложенные нагрузки. 

 

 
 

Рис. 4. Распределение нагрузок в сопле 
 

Fig. 4. Distribution of loads in the nozzle 

 
Рис. 3. Распределение давления в сопле РДТТ:  
Р – давление; L – длина исследуемой зоны 

 

Fig. 3. Pressure distribution in the solid propellant 
rocket engine nozzle:  

Р – pressure; L – length of the investigated zone 
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Расчет на прочность при статическом нагружении 
Проведём исследования для различных толщин стенки сопла из титанового сплава без исполь-

зования вставной пластины из КМ. Толщина стенки сопла варьировалась от 15 до 30 мм. Для 
примера на рис. 5–8 приведены эпюры напряжений и запаса прочности для толщин 15 и 30 мм  
 

 
 

 

Рис. 5. Эпюра распределения напряжений  
в сопле t = 15 мм 

 

Fig. 5. Diagram of stress distribution  
in the nozzle t = 15 mm 

 

Рис. 6. Эпюра распределения напряжений  
в сопле t = 30 мм 

 

Fig. 6. Diagram of stress distribution  
in the nozzle t = 30 mm 

 
На рис. 5 и 6 представлены эпюры распределения напряжений в сопле для различной тол-

щины стенок. Предел текучести материала Ti-8Mn из библиотеки материалов Solidworks mate-
rials равен σт = 9,308*10^8 N/m^2.  

Максимальные напряжения в сопле толщиной 15 мм составляют 2,32*10^9N/m^2 (рис. 5), 
что превышает предел текучести выбранного титанового сплава и не обеспечивает несущую 
способность сопла. Для сопла с толщиной стенки 30 мм напряжения составили 7,841*10^8 
N/m^2 (рис. 6), что обеспечивает необходимый запас прочности. 

В месте действия максимальных напряжений, коэффициент запаса прочности для сопла  
t = 15 мм равняется 0,4 (рис. 7), а для сопла t = 30 равняется 1,187 (рис. 8). 
 

  
 

Рис. 7. Коэффициент запаса прочности  
в сопле t = 15 мм 

 

Fig. 7. Safety factor in the nozzle t = 15 mm 

 

Рис. 8. Коэффициент запаса прочности 
в сопле t = 30 мм 

 

Fig. 8. Safety factor in the nozzle t = 30 mm 
 

Расчет на прочность сопла РДТТ с вкладышем из композиционного материала 
Для уменьшения массы сопла РДТТ и увеличения его прочностных характеристик будем 

использовать вставную пластину из углепластика в критическом сечении сопла (рис. 9).  
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Проведем расчеты сконструирован- 
ного сопла с толщиной стенки из титано-
вого сплава tti = 20 мм и толщиной встав-
ной пластины из углепластика (tкм) от 7,5 
до 15 мм. Эпюра распределения напряже-
ний для сконструированного сопла пред-
ставлена на рис. 10, 11. 

Коэффициент запаса прочности (kз) 
при этом составил 0,9964 и 1,143 для со-
пловых вкладышей различной толщины 
(рис. 12, 13). Полученный результаты ис-
следования приведены в табл. 2.  

 
 
 
 
 

  
 

Рис. 10. Эпюра распределения напряжения  
в сопле tti = 20 мм; tкм = 7,5 мм 

 

Fig. 10. Diagram of stress distribution  
in the nozzle tti = 20 mm; tкм = 7.5 mm 

 

Рис. 11. Эпюра распределения напряжения  
в сопле tti = 20 мм; tкм = 17,5 мм 

 

Fig. 11. Diagram of stress distribution  
in the nozzle tti = 20 mm; tкм = 17.5 mm 

 
Таблица 2  

Результаты расчетов сопла из титана со вставной пластиной  
из композиционного материала 

 

Материал Коэффициент запаса прочности 

Титановый сплав 
Ti-8Mn t стенки 

Углепластик m55j 
(аристид) t стенки 

Титановый сплав 
Ti-8Mn 

Углепластик m55j 
(аристид) 

Масса (кг) 

20 7,5 0,9964 1,9 310,272 

20 10 1,078 1,90 318,414 

20 12,5 1,143 2 326,384 

20 15 1,141 2 334,353 

 
Из проведенных расчетов следует, что обеспечивающая требуемую несущую способность 

конструкция сопла РДТТ, выполненная из титанового сплава в сочетании с углепластиком, 
имеет толщину стенки титанового сплава равную 20 мм, толщину стенки углепластика – 10,75 
мм. Использование предложенной комбинированной конструкции сопла с композитной встав-
кой позволило снизить общую массу сопла на 30–32 % (табл. 3).  

 

 
 

Рис. 9. Вставная пластина из композиционного материала 
 

Fig. 9. Insertion plate made of composite material 
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Рис. 12. Коэффициент запаса прочности  
в сопле tti = 20 мм; tкм = 7,5 мм 

 

Fig. 12. Safety factor  
in the nozzle tti  = 20 mm; tкм= 7.5 mm 

 

Рис. 13. Коэффициент запаса прочности  
в сопле tti = 20 мм; tкм = 17,5 мм 

 

Fig. 13. Safety factor  
in the nozzle tti = 20 mm; tкм = 17.5 mm 

 
Таблица 3  

Анализ массы сопла 
 

Комбинация материалов Масса конструкции, кг 

Титановый сплав 468,214 

Титановый сплав + Углепластик высокопрочный 329,645 

 
Частотный анализ сопла РДТТ 
Анализ собственных форм и частот колебаний позволяет оценить поведение предлагаемой 

конструкции сопла РДТТ при динамическом нагружении в процессе его работы. Для этого был 
проведен анализ первых трех форм собственных частот колебаний. Для проведения модального 
анализа была рассмотрена модель сопла РДТТ со вставной пластиной из углепластика, предло-
женная ранее. Нагрузки и граничные условия для расчета взяты те же, что и при статическом 
анализе.  

Значение собственной частоты для первой формы колебаний составило 123,2 Гц. Эпюра 
приведена на рис. 14. 

 

 
 

Рис. 14. Амплитуда первой формы колебаний 
 

Fig. 14. Amplitude of the first waveform 



 
 
 

Сибирский аэрокосмический журнал. Том 24, № 3 
 

 518

Заключение 
По результатам исследования было предложено сопло РДТТ, состоящее из комбинации ма-

териалов титановый сплав Ti-8Mn + углепластик m55j (аристид), определены его геометриче-
ские размеры. Предложенное сопло, по результатам расчетов, обеспечивает необходимый ко-
эффициент запаса прочности и снижение массы на 30–32 % по сравнению с цельным соплом из 
титанового сплава. Для предложенного сопла проведен модальный анализ. 
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