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да, обеспечивающая надежное инициирование и горение заряда твердого топлива за счет 
исключения воздействия продуктов горения метательного заряда в стволе орудия на уско-
ритель. Представлены результаты анализа эффективности использования заряда ускори-
теля из баллиститного и смесевого топлив на характеристики движения активно-
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ВВЕДЕНИЕ 
 

Активно-реактивный снаряд (АРС) – один 
из видов артиллерийских снарядов, в котором 
объединены свойства активного и реактивного 
снарядов. Начальную скорость АРС сообщают 
газы, образующиеся от воспламенения мета-
тельного заряда в каморе орудия. На траекто-
рии начинает работать реактивный двигатель, 
сообщая снаряду дополнительную скорость. 
Зажигание двигателя может быть произведено 
после выхода снаряда из ствола с помощью 
системы зажигания, встроенной в корпус, либо 
с помощью высокой температуры газов от ме-
тательного заряда [1].  

Особенностью внутренней баллистики 
АРС является то, что давление пороховых га-
зов метательного заряда в стволе орудия со-
ставляет несколько тысяч атмосфер (артилле-
рийский диапазон давлений), а рабочее давле-
ние в камере сгорания ракетного двигателя – 
несколько десятков атмосфер (ракетный диа-
пазон давлений). Воздействие газов высокого 
давления может привести к деформации по-
верхности заряда ракетного двигателя, нару-
шению внутренней баллистики и разрушению 
двигателя. Для предохранения заряда топлива 
ракетного двигателя от воздействия высоких 
давлений в стволе орудия при выстреле в кон-
струкциях АРС используют различные виды 
заглушек, устанавливаемых в сопловом блоке 
ракетного двигателя и обеспечивающих пере-
дачу пламени от пороховых газов к топливному 
заряду при помощи пиротехнических составов. 
Однако высокие значения перепадов давления 
и ускорений сопровождающих процесс выстре-
ла могут привести к погасанию пиротехническо-
го заряда и к отказу в воспламенении топливно-
го заряда ракетного двигателя АРС.   

СХЕМА ТВЕРДОТОПЛИВНОГО  
УСКОРИТЕЛЯ 

 
Для надежного воспламенения топлив-

ного заряда ракетного двигателя АРС пред-
лагается воспламенитель, работа которого не 
зависит от пороховых газов метательного 
заряда [2]. Схема воспламенителя показана  
на рисунке 1. Двигатель содержит корпус 1 с 
зарядом твердого топлива 2 и сопло 3, пере-
крытое в критическом сечении прорывной 
мембраной 22. В диффузоре сопла установ-
лена заглушка 8, которая крышкой 13 с от-
верстием 12 при помощи завальцовки кре-
пится к выходной части диффузора. На за-
глушке со стороны заряда закреплен ста-
кан 17, по оси которого размещен подвижный 
шток 19 с закрепленной на нем  консолью 16. 
На консоли установлены ударники 15, а со 
стороны заряда консоль через пружину 18 
опирается на дно стакана. На заглушке на-
против ударников 15 размещены капсюли – 
воспламенители 14. Между дном стакана и 
прорывной мембраной 22 размещена навеска 
основного воспламенителя 20. Отверстия 5 в 
дне стакана связывают внутреннюю полость 
стакана с воспламенителем 20. На штоке 19 
выполнен заостренный наконечник со сторо-
ны прорывной мембраны, а коническое осно-
вание со стороны заглушки сопряжено с ко-
нической полостью в заглушке и заканчивает-
ся срезаемым фланцем 10, который зажат 
между заглушкой и крышкой 13.  

Ракетный двигатель (РДТТ) активно-
реактивного снаряда работает следующим 
образом. При движении снаряда в стволе 
орудия под действием высокого давления 
пороховых газов метательного заряда среза-
ется выступающий край фланца 10 и шток 19 

https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%A1%D0%BD%D0%B0%D1%80%D1%8F%D0%B4
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перемещается в сторону мембраны 22. При 
этом коническое основание 11 штока 19 со-
прягается с конической выемкой 7 в заглушке 
8, препятствуя прорыву пороховых газов во 
внутреннюю полость стакана. При движении 
штока 19 пружина 18 сжимается, а наконеч-
ник 21прорывает мембрану 22. 

 

 
Рисунок 1 – Схема ракетного двигателя 

активно-реактивного снаряда 
 
После вылета снаряда из орудия в мо-

мент времени t = 0 (рисунок 2) давление по-
роховых газов на дно снаряда резко умень-
шается, при этом шток 19 под действием 
пружины 18 перемещается назад, открывая 
отверстие в прорывной мембране 22, и воз-
действует ударниками 15 на капсюли-
воспламенители 14. Форс пламени от капсю-
лей – воспламенителей через отверстия 5 в 
стакане 17 поджигает основной воспламени-
тель 20. Продукты сгорания воспламенителя 
через отверстие в прорывной мембране  по-
ступают в камеру сгорания 3 ракетного двига-
теля и в момент времени tB при значении 
давления в камере сгорания pB (рисунок 2) 
поджигают заряд твердого топлива 2. При 
достижении в камере сгорания заданного 
давления pk в момент времени tсрез (рису-
нок 2) срезается завальцовка крышки 13 и 
заглушка выталкивается из соплового блока. 
В камере сгорания в момент времени tсрез 
(рисунок 2) происходит сброс давления от pk 
до рабочего давления p0 маршевого режима 

работы двигателя, которое устанавливается в 
момент времени tстац. 

 

 
Рисунок 2 – Зависимость значения давления 

в камере двигателя от времени 
 

Из рисунка 2 следует, что для обеспече-
ния надежного воспламенения твердотоп-
ливного заряда давление вскрытия сопловой 
заглушки pk должно быть выше рабочего дав-
ления p0 маршевого режима двигателя.

 
При 

pk ≤ p0 
сопловая заглушка вскрывается рань-

ше момента достижения устойчивого горения 
топливного заряда, вследствие чего возмож-
но его погасание и сброс продуктов сгорания 
воспламенителя через сопло. 

Таким образом, данная схема ракетного 
двигателя активно-реактивного снаряда обес-
печивает надежное инициирование маршевого 
ракетного двигателя за счет автономного вос-
пламенителя и исключения воздействия газов 
высокого давления метательного заряда в 
стволе орудия  на ракетный двигатель. 

 
ОЦЕНКА СВОБОДНОГО ОБЪЕМА 

КАМЕРЫ СГОРАНИЯ 
 

При вылете заглушки из соплового блока 
происходит падение давления в камере сго-
рания (рисунок 2), которое может привести к 
погасанию заряда твердого топлива [3]. Од-
ним из параметров, влияющих на скорость 
спада давления, является свободный объем 
камеры сгорания. Для определения свобод-
ного объема камеры сгорания РДТТ рассмот-
рим уравнение сохранения энергии в камере 
РДТТ при сбросе давления [4]: 

                 

  ,pк
kfdp

G G
dt V                   (1) 

где кp  – давление в камере сгорания, соот-

ветствующее давлению вскрытия сопловой 
заглушки (срезания завальцовки крышки); t  – 

время; k – показатель адиабаты продуктов 

сгорания ТРТ; p pf RT  – приведенная сила 

топлива; R  – газовая постоянная продуктов 
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сгорания ТРТ; pT  – адиабатическая темпера-

тура горения ТРТ при постоянном давлении; 
V  – свободный объем камеры сгорания; 

G  – массовый секундный газоприход при 

горении ТРТ; G  – массовый секундный рас-

ход продуктов сгорания ТРТ через сопло. 
Так как свободный объем камеры сгорания 

мал, предполагается, что он заполнен в основ-
ном продуктами горения твердого топлива. 

Условия гашения твердотопливного за-
ряда при сбросе давления в момент вскрытия 
сопловой заглушки определяется неравенст-
вом [3]: 

                            
1 к

к

dp
B

p dt
 ,                       (2) 

где параметр B  зависит от типа ТРТ:      
1

10сВ


  – для баллиститных ТРТ; 
1

120сВ


  – для смесевых ТРТ. 

Значения газоприхода G  и расхода  

продуктов сгорания G  определяются урав-

нениями [4]: 

              1

1

к
Т Т

p
G S u

p



  
 
 
 

,              (3) 

                    
p

крk
f

k
SpG

)(


,                    (4) 

где Т  – плотность ТРТ; ТS  – площадь по-

верхности горения заряда твердого топлива; 

1u  – скорость горения ТРТ при атмосферном 

давлении;   – показатель степени в законе 

скорости горения ТРТ; φ – коэффициент рас-

хода сопла; крS  – площадь критического се-

чения сопла РДТТ; Г( )k  – функция показате-

ля адиабаты, определяемая уравнением:  

1

2( 1)2

1
( )

k

k
k

k
Г k



 
 

 
 . 

Подставляя (3), (4) в уравнение (1), по-
лучим: 












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

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

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
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

p
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pk

f
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p

p
uS

V

kf
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dp )(

1
1

, (5) 

Значение площади критического сечения 

сопла РДТТ крS  определяется из уравнения 

Бори [4] для маршевого режима РДТТ при зна-

чении рабочего давления в камере сгорания 0p  

p

крTT
f

k
Sp

p

p
uS

)(
0

1

0
1

















, 

откуда следует: 

              



















1

0

0

1
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p
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fuS
S

pTT

кр
.             (6) 

Подставляя (6) в уравнение (5), получим: 
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uSkf

dt

dp kkTTpk .   (7) 

Введем параметр, равный отношению 
давлений: 

0
1

кp

p
n  . 

Заменяя в правой части (7) давление кp  

через 0p  с учетом этого параметра  0кp np , 

получим: 

    1 10

1

1
p T Тк

kf S udp p
n n

dt V p




  

   
 

 .    (8) 

С учетом (8) условие гашения твердото-
пливного заряда при сбросе давления (2) 
примет вид: 

  
1 0

1
0 1

1 1
1

p T Тк

к

kf S u pdp
B

p V pdt p n





  
      

 .  (9) 

Условие непогасания заряда при сбросе 
давления соответствует выполнению нера-
венства, обратного (2): 

                     
1 к

к

dp
B

p dt
 .                 (10) 

С учетом (9), (10) можно получить значе-
ние минимального свободного объема каме-

ры сгорания minV , при котором гашения заря-

да ТРТ при сбросе давления не происходит: 

         
 1

min 1

1
1

к

к

p pA

B p n
V



 
  

 
 ,        (11) 

где параметр A  включает в себя характери-
стики твердотопливного заряда: 

1p T TA k f S u  . 

В соответствии с (11), минимальное зна-
чение Vmin определяется характеристиками 
твердого топлива (параметр А), типом топли-
ва – смесевое или баллиститное (параметр 
В), давлением в камере сгорания p0 при мар-
шевом режиме работы РДТТ и давлением 
вскрытия сопловой заглушки pк  = n p0. 

В качестве примера приведем расчеты 
минимального значения свободного объема 
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камеры сгорания РДТТ Vmin, при использова-
нии заряда торцевого горения из баллистит-
ного (порох Н) и смесевого (CYN) твердых 
топлив в активно-реактивном снаряде калиб-
ром 150 мм (Sт = 177 см

2
) при значении 

p0 = 4 МПа. Характеристики топлив приведе-
ны в таблице 1. 

 
Таблица 1 – Основные характеристики 

ТРТ [6] 

Параметр Порох Н Топливо CYN 

ρт, кг/м
3
 1600 1780 

u1, м/с 0.7·10
-3

 6.5·10
-3

 

  0.6 0.24 

Tp, К 2372 3690 

R, Дж/(кг·К) 354 354 

fp, кДж/кг 840 1306 

k 1.25 1.25 

B, с
-1

 10 120 

 
Результаты расчетов по уравнению (11) 

минимального значения объема камеры сгора-
ния для этих топлив приведены на рисунке 3, 
для разных значений отношения n = pк / p0. С 
повышением давления pк, требуется большая 
величина свободного объема камеры сгора-
ния Vmin, обеспечивающая устойчивое горе-
ние заряда при сбросе давления. Оптималь-
ное значение величины pк зависит от харак-
теристик устойчивости горения конкретной 
композиции твердого топлива и определяет-
ся, как правило, экспериментально. 

 

 
Рисунок 3 – Зависимость значения 

минимального свободного объема камеры 
сгорания Vmin, от параметра n 

 
Результаты аналогичных расчетов, про-

веденных для рассмотренных топлив при 
разных значениях рабочего давления p0 в 
камере сгорания на маршевом режиме рабо-
ты двигателя, приведены на рисунке 4. Из 

графиков следует, что с увеличением рабоче-
го давления p0 от 4 до 12 МПа требуемое 
значение свободного объема камеры сгора-
ния уменьшается. 

 

 
Рисунок 4 – Зависимость значения 

минимального свободного объема камеры 
сгорания Vmin, от значений 

рабочего давления p0 
 

Результаты расчетов, приведенные на 
рисунке 3, 4 показывают, что при использова-
нии смесевых твердых топлив требуется су-
щественно меньшая величина Vmin, чем для 
баллиститных составов. 

 
АНАЛИЗ ЭФФЕКТИВНОСТИ 

ТВЕРДОТОПЛИВНОГО УСКОРИТЕЛЯ 
 

Рассмотрим движение в воздушной сре-
де модели активно-реактивного снаряда, в 
котором размещен ракетный двигатель на 
твердом топливе с цилиндрической шашкой, 
горение которой осуществляется по торцу.  

Площадь поверхности горения  находит-
ся по формуле: 

4

2D
ST  , 

масса заряда ТРТ равна: 

4

2LD
Vm TTTT


 , 

где D – длина шашки; VT – объем шашки; L – 
длина шашки. 

Для расчета движения модели на актив-
ном участке траектории необходимо опреде-
лить тягу РДТТ.  

Тяга двигателя рассчитывается по фор-
муле [5]: 

 GJP 1 , 

где 
1

J  – единичный импульс. 

Величина единичного импульса опреде-
ляется характеристиками ТРТ и рассчитыва-
ется по формуле [5]: 
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2 , 

где pa – давление продуктов истечения на 

срезе сопла. 
Расход газа через сопло при сверхкри-

тическом истечении определяется по форму-
ле (4). В стационарном режиме расход равен 
газоприходу: 

TTuSGG   , 

где u – скорость горения твердого топлива. 
Время сгорания заряда:  

u

L
t *

. 

Движение инертного тела в воздушной 
среде, определяется системой уравнений [7]: 












cos

sin

cos

sin

U
dt

dx

U
dt

dy

U
g

dt

d

g
m

X

dt

dU a

,                  (12) 

где U – скорость; t – время; m – масса моде-
ли; Xa – сила лобового сопротивления; g  – 

ускорение свободного падения; Ɵ – угол ме-
жду вектором скорости и линией местного 
горизонта; y – высоты полета модели; x – 
дальность полета модели. 

Система уравнений (12) движения моде-
ли в воздухе на активном участке включает 
измененное уравнение для скорости движе-
ния за счет действия тяги ракетного двигате-
ля и дополнительное уравнение изменения 
массы снаряда при горении ТРТ: 

 sing
m

X

m

P

dt

dU a ; 

TTuS
dt

dm
  , 

где P – сила тяги. 
Проведем расчет движения инертной 

модели снаряда массой 6.6 кг и с РДТТ (мас-
са топлива равна 0.3 кг или 4.6 % веса сна-
ряда), работающем на порохе Н и топливе 
CYN, при выстреле из орудия с начальной 
скоростью 680 м/с под углом θ = 45º.  

Результаты расчетов внутрибаллистиче-
ских параметров для шашки длиной 15 см и 
диаметром 4 см при давлении в камере сго-
рания 8.0 МПа приведены в таблице 2. 

 
 
 

Таблица 2 – Результаты расчетов внут-
рибаллистических параметров для шашки 

Параметр t*, c G, г/с J, м/c P, Н 

Порох Н 15.46 19.5 2214 43.2 

Топливо 
CYN 

8.1 41.6 2761 114.8 

 
Расчетные зависимости скорости движе-

ния моделей от времени приведены на ри-
сунке 5, а траектории движения моделей при-
ведены на рисунке 6. 

 

 
Рисунок 5 – Зависимости скорости моделей 

от времени:  
1 – инертная модель (без заряда ТРТ);  
2 – модель с зарядом ТРТ из пороха Н; 
3 – модель с зарядом из топлива CYN. 

 

 
Рисунок 6 – Траектории движения моделей: 

1 – инертная модель (без заряда ТРТ);  
2 – модель с зарядом ТРТ из пороха Н; 
3 – модель с зарядом из топлива CYN. 
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По результатам проведенных расчетов, 
максимальная дальность полета инертного 
снаряда составляет 13.3 км, модели с зарядом 
баллиститного ТРТ (порох H) 15.8 км и модели 
с зарядом смесевого ТРТ (CYN) 16.9 км. 

 
ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 
Активно-реактивный снаряд с рассмот-

ренным РДТТ обеспечивает увеличение 
дальности полета снаряда на 19 % для поро-
ха Н и на 27 % для топлива CYN по сравне-
нию с дальностью полета без двигателя 
(инертный снаряд).  

Исследование выполнено за счет гранта 
Российского научного фонда (проект №15-19-
10014). 

 
СПИСОК ОБОЗНАЧЕНИЙ 

 
А – параметр, включающий характери-

стики ТРТ; 
В – параметр гашения ТРТ; 
D – диаметр цилиндрического заряда; 
fp – приведенная сила пороха; 
G+ – массовый секундный газоприход при 

горении ТРТ; 
G- – массовый секундный расход продук-

тов сгорания ТРТ через сопло; 
g – ускорение свободного падения; 
J1 – единичный импульс; 
k – показатель адиабаты продуктов сго-

рания; 
L – длина заряда; 
m – масса снаряда; 
mT – масса заряда твердого ракетного 

топлива; 
P – сила тяги твердотопливного ускори-

теля; 
р0 – рабочее давление в камере сгорания; 
р1 – атмосферное давление; 
pa – давление продуктов истечения на 

срезе сопла; 
рk – давление в камере сгорания; 
R – газовая постоянная продуктов сгора-

ния; 
T – температура продуктов горения в 

камере РДТТ; 
Tр – адиабатическая температура горе-

ния ТРТ при постоянном давлении; 
t – время; 
t* – время сгорания заряда ТРТ; 
ST – площадь поверхности горения заряда; 
Sкр – площадь критического сечения сопла; 
U – скорость модели; 

u – скорость горения твердого топлива; 
u1 – скорость горения твердого топлива 

при атмосферном давлении; 
V – свободный объем камеры сгорания; 
VТ – объем заряда ТРТ; 
Xa – сила лобового сопротивления; 
x – дальность полета модели; 
y – высота полета модели; 
ρТ – плотность ТРТ; 
Г(k) – функция показателя адиабаты; 
φ – коэффициент расхода сопла; 
 – показатель степени в законе скоро-

сти горения ТРТ; 
θ – угол между вектором скорости и ли-

нией местного горизонта. 
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