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РАКЕТНЫЙ ДВИГАТЕЛЬ НА ГРАНУЛИРОВАННОМ ТВЕРДОМ ТОПЛИВЕ 

Посвящена разработке ракетного двигателя на гранулированном твердом топливе. Приведены основные пре-
имущества и недостатки известных и широко применяющихся двигательных установок, таких как ракетный двигатель на 
твердом топливе, жидкостный ракетный двигатель, газотурбинный двигатель. Предлагаемая в работе гибридная сило-
вая установка заимствует сильные стороны известных двигателей, такие как способность регулирования тяги в широ-
ком диапазоне, многократное включение и выключение, возможность работы в условиях высоких значений температу-
ры и низкого содержания кислорода. В качестве топлива у РДГТТ выступают гранулы (зернистый материал), составны-
ми компонентами которого являются окислитель и горючее. Предложены и рассмотрены возможные двигательные 
установки, в основе которых лежит РДГТТ, применимые для разных типов задач (может применяться как для космиче-
ских летательных аппаратов, так и для наземных беспилотных летательных аппаратов, используемых на разных высо-
тах с разными скоростями полета). В качестве прототипа системы подачи гранулированного твердого топлива в на-
стоящей работе выбрана система подачи порошкообразных металлических горючих. Расходные и скоростные характе-
ристики СПГТТ аналогичны тем же характеристикам СППМГ, они также представлены в настоящей работе. На основе 
имеющихся данных о системе подачи порошкообразных металлических горючих и порошкообразном алюминии (кото-
рый используется в качестве горючего в аналогичной двигательной силовой установке) сформированы и приведены 
требования, которым должно удовлетворять гранулированное топливо, для осуществления его эффективной подачи 
и воспламенения: сухой, гидрофобный материал, который должен обладать высокой сыпучестью, иметь дисперсность 
в заданном диапазоне, тип частиц должен быть сферическим.  

Ключевые слова: система подачи, гранулированное твердое топливо, ракетный двигатель, ракетное топливо, 
комбинированная силовая установка, регулирование тяги, беспилотный летательный аппарат, гидрофобный и низко-
фрикционый материал, экстремальные условия, многоразовый аппарат.  
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ROCKET ENGINE ON GRANULAR SOLID FUEL 

The paper is devoted to the development of a rocket engine on granular solid fuel (REGSF). The paper shows the main 
advantages and disadvantages of widely used propulsion systems (such as a solid-propellant rocket engine, liquid-propellant 
rocket engine, gas turbine engine). The proposed hybrid power plant borrows the strengths of well-known engines, such as the 
ability to control thrust in a wide range, multiple on and off, the ability to work in high temperatures and low oxygen content. The 
fuel in a REGSF is granules, the constituent components of which are both oxidizing agent and combustible. Possible 
propulsion systems based on REGSF, applicable for different types of tasks (can be used both for spacecraft and for ground 
unmanned aerial vehicles used at different altitudes with different flight speeds), are proposed and considered. As a prototype of 
the granular solid fuel supply system (GSFSS) the powder metal fuels supply system (PMFSS) is chosen. The flow rate and 
speed characteristics of the GSFSS are similar to the same characteristics of the PMFSS, they are also presented in this paper. 
Based on the available data on the supply system for powdered metal fuels and powdered aluminum (which is used as a fuel in 
a similar propulsion power plant), the requirements that granular fuel must satisfy in order to efficiently feed and ignite it are 
formulated and given. Requirements: dry, hydrophobic material, which must have high flowability, have a dispersion in the 
specified range, the type of particles must be spherical. 

Keywords: feeding system, granular solid propellant, rocket engine, propellant, combined propulsion system, thrust 
control, unmanned aerial vehicle, hydrophobic and low friction material, extreme conditions, reusable apparatus. 
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Известным двигателем для использова-
ния в работе силовых установок, которые не 
используют атмосферный воздух для работы, 
является ракетный двигатель на твердом топ-
ливе (РДТТ), но одноразовость и сложность ре-
гулирования тяги не позволяют применять его 
в аппаратах многоразового использования [1]. 

Жидкостный ракетный двигатель (ЖРД) 
может осуществлять глубокое регулирование 
тяги, однако обладает более сложной конст-
рукцией, а большинство компонентов жидких 
ракетных топлив являются токсичными веще-
ствами, что делает их невозможными для ис-
пользования в управляемых летальных аппа-
ратах (ЛА) гражданского назначения. Неток-
сичными являются криогенные компоненты, 
такие как водород или кислород, но они тре-
буют особых условий хранения и эксплуата-
ции [2, 3]. 

Среди авиационных силовых установок 
распространен газотурбинный двигатель 
(ГТД) [4], в работе которого применяется ат-
мосферный воздух, следовательно, его работа 
зависит от условий окружающей среды. Однако 
ГТД может использоваться многократно и хо-
рошо регулируется. Объединив достоинства 
РДТТ, ЖРД и ГТД, можно получить гибридную 
силовую установку, способную работать в экс-
тремальных условиях (ЭУ) – условиях высоких 
температур и низкого содержания кислорода. 

Таким образом, гибридная силовая ус-
тановка (ГСУ) на основе РДТТ, ЖРД и ГТД – 
двигатель летательного аппарата, сочетающий 
в себе относительную простоту, безопасность 
и дешевизну на фоне высоких показателей 
удельной массовой энергоемкости топлива. 
Исключая участие только кислорода воздуха в 
процессе горения топлива данной силовой ус-
тановки, можно обеспечить ее высокую уни-
версальность [5]. 

Одним из возможных применений ГСУ 
может стать его использование в качестве 
двигательной установки для беспилотных ле-
тательных аппаратов (БПЛА). Они применя-
ются во многих сферах жизни и активно изу-
чаются, этому свидетельствует множество ак-
туальных публикаций [6–8]. Такие ЛА могут 
использоваться для выполнения работ в экс-
тремальных условиях в случае природных или 
техногенных катастроф [7, 8], гражданские 

ЛА могут безопасно летать на малых высотах 
(в том числе и в сильно задымленных облас-
тях), позволяя увидеть зону бедствия в мель-
чайших деталях. Это поможет обнаружить по-
страдавших, обеспечит быстрое принятие ре-
шений и, как следствие, быстрое начало 
операции по ликвидации ЧС. Стоит отметить, 
что ЛА для выполнения подобных задач нахо-
дят широкое применение в МЧС [9, 10]. 

Для БПЛА, решающего такие задачи, 
как, например, тушение пожаров, требуется 
надежная силовая установка. Для легких и 
средних ЛА применяются электрические дви-
гатели (ЭД) [11]. Их достоинства: простота 
регулирования, высокий КПД. К недостаткам 
относятся [11]: удельная массовая энергоем-
кость литий-ионных аккумуляторов в десятки 
раз ниже, чем у твердого топлива; уязвимость 
к температуре окружающей среды [12, 13]. 

В работе [14] представлена конструкция 
БПЛА, силовой установкой которого является 
ЭД, он обладает вышеописанными недостатка-
ми. Для того чтобы была возможность тушить 
пожар, не приближаясь к его очагу, и при этом 
не рассеивать компонент в воздухе, аппарат 
имеет систему подачи огнетушащих шаров (ту-
шащий компонент изолирован в специальной 
оболочке). Такой БПЛА имеет очевидный не-
достаток – ограниченный радиус поражения 
пожара (требуется высокая точность попада-
ния). С учетом его небольших размеров и огра-
ничения по количеству шаров на борту можно 
сделать вывод о его невысокой экономической 
эффективности. 

Поршневые, реактивные, газотурбинные 
и прямоточные воздушно-реактивные двига-
тели, по сравнению с ЭД, обладают высокой 
удельной массовой энергоемкостью, однако 
для их работы используют атмосферный воз-
дух, что делает их зависимыми от условий ок-
ружающей среды, в частности в организации 
рабочего процесса в камере сгорания. В си-
туации тушения пожара аппарат с подобными 
двигательными установками не сможет произ-
водить тушение вплотную к очагу пожара,  
а с высоты в большинстве случаев произво-
дить тушение нецелесообразно. Тушение не-
обходимо проводить вплотную к очагу пожа-
ра, где присутствует высокая температура и 
низкая концентрация кислорода. В таком слу-
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чае двигатели, для работы которых использу-
ется атмосферный воздух, неприменимы. 

В работе [5] представлены гибридные 
силовые установки, для работы которых ис-
пользуется не только атмосферный воздух 
в качестве окислителя: газотурбинный двига-
тель на твердом топливе (ГТДТ) и модифици-
рованный ракетно-турбинный двигатель на 
твердом топливе (РТДТм). В работе представ-
лены схемы указанных силовых установок 
и описан принцип действия. Ключевым недос-
татком данных схем является отсутствие воз-
можности плавного регулирования тяги сило-
вой установки. Все регулирование сводится 
к включению в работу дополнительных газо-
генераторов (ГГ), а также путем воздействия 
регулируемого сопла. 

В случае резкого увеличения потреб-
ляемой мощности привода силовой установ-
ки (набор высоты, увеличение скоростного 
режима) данное решение эффективно (до оп-
ределенных пределов, ограниченных количе-
ством газогенераторов). Но при резком сбро-
се потребляемой мощности для обеспечения 
заданного расхода продуктов сгорания (ПС) 
на турбину силовой установки необходимо 
будет осуществить выключение газогенера-
тора (без возможности обратного включения) 
либо обеспечивать сброс ПС в атмосферу, 
что существенно снижает запас хода и, как 
следствие, увеличивает стоимость работы 
всего БПЛА. 

Таким образом, предлагаемые в работе [4] 
схемы имеют ряд существенных недостатков, 
описанных в работе [15]: 

– стоимость одного ГГ, представляю-
щего из собой отдельный двигатель; 

– использование нескольких ГГ уве-
личивает массу и габариты ЛА; 

– некоторые ГГ могут остаться неис-
пользованными (пассивная масса). 

Все эти недостатки можно компенсиро-
вать, если модифицировать предложенные 
схемы. На рис. 1 представлена схема ракетно-
го двигателя на гранулированном твердом то-
пливе (РДГТТ), предлагаемая авторами на-
стоящей статьи. На схеме отображены: бак с 
гранулированным топливом (БГТ) – 6, газо-
проницаемый поршень (ГПП) – 2, запорно-

регулировочный клапан (ЗРК) – 3. Поршень 
формирует плоскую поверхность торца заряда 
и также предотвращает образование каналов, 
локальных пустот и разрывов ГТТ. Газ подво-
дится через ГПП, фильтруется через все грану-
лированное твердое топливо (ГТТ), перемеща-
ет его к выпускному отверстию ЗРК, и топливо 
попадает в камеру сгорания (КС) 4 [16]. Вос-
пламенение топлива происходит при помощи 
воспламенителя 5. Давление в БГТ обеспечива-
ется источником газа высокого давления, в каче-
стве которого может быть баллон с инертным 
газом (гелий или азот) или газогенератор 
твердого топлива с охладителем 1 [16]. Ис-
точник газа необходим для обеспечения пред-
варительного газонасыщения ГТТ, а также для 
заполнения освободившегося от гранул объе-
ма перед поршнем. Между источником газа 
и БГТ имеется редуктор 7, он поддерживает 
постоянство давления в баке перед поршнем, 
которое меньше, чем давление в источнике. 

 
Рис. 1. Схема РДГТТ: 1 – баллон с газом;  

2 – газопроницаемый поршень; 3 – запорно-
регулировочный клапан; 4 – камера сгорания  

с сопловым блоком; 5 – воспламенитель; 6 – бак 
гранулированного топлива; 7 – редуктор 

Ракетный двигатель на гранулированном 
твердом топливе может применяться в космосе, 
коэффициент избытка окислителя топлива α в 
этом случае равен 0,7–1,0. С помощью РДГТТ 
можно модифицировать схемы, предложенные 
в работе [14]. Несколько твердотопливных ГГ 
заменяются одним РДГТТ. На рис. 2 представ-
лены газотурбинный двигатель на гранулиро-
ванном твердом топливе (ГТДГТ) (см. рис. 2, а) 
и ракетно-турбинный двигатель на гранулиро-
ванном топливе (РТДГТ) (см. рис. 2, б) – ана-
логи ГТДТ и РТДТм. 

Приведенные двигательные установки 
обладают рядом преимуществ: 

1. Использование одного двигателя в ка-
честве газогенератора. 
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2. ГГ на основе РДГТТ является много-
разовым. 

3. Низкая стоимость обслуживания (из-
готовить топливо для заправки готового бака 
существенно дешевле, чем изготовить отдель-
ный твердотопливный ГГ). 

4. Значительно снижаются вес, объем 
конструкции, габаритные размеры. 

Принцип действия установки ГТДГТ 
(см. рис. 2, а): по команде системы управле-
ния (СУ) открывается ЗРК, гранулы порошко-
вого топлива подаются в камеру сгорания 
и сгорают. Продукты сгорания (ПС) из КС по-
ступают в камеру дожигания (КД), смешива-
ются с воздухом, который поступает из ком-
прессора, дожигаются, подаются на турбину, 
которая приводит редуктор и тяговые винты 
в действие. Регулировка тяги происходит за 
счет ЗРК, который способен менять свое про-
ходное сечение по команде СУ. Ракетно-тур-
бинный двигатель на гранулированном твер-
дом топливе (см. рис. 2, б) имеет турбину, ко-
торая вращает компрессор благодаря расходу 
продуктов сгорания гранулированного топли-
ва и обеспечивает всасывание наружного воз-
духа независимо от условий окружающей среды. 

 

 

Рис. 2. Схема ГТДГТ (а) и РТДГТ (б) 

Воздух нужен для более выгодного ис-
пользования гранулированного твердого топ-
лива. Предполагается, что в ГТДГТ и РТДГТ 
топливо будет иметь низкий коэффициент α 
(0,2–0,3). Если летательный аппарат находит-
ся в зоне ЭУ с пониженным содержанием ки-
слорода, давление в КД будет падать, и тогда 
датчик давления (ДД) подаст сигнал на систе-
му управления, которая обеспечит большее 
раскрытие ЗРК, соответственно, большую по-
дачу ГТТ, что позволит поддерживать необхо-
димый уровень давления в камере дожигания. 

Схемы установок, предложенные на рис. 2, 
предназначены для ЛА, работающих на низкой 
высоте с малой скоростью. Схему установки 
(см. рис. 1) можно модифицировать так, чтобы 
использовать ЛА на большой высоте (выше 
20 км) с большей скоростью полета (M  4, где 
М – число Маха). На большой высоте из-за не-
достатка кислорода в камере сгорания ГТД про-
исходит срыв пламени [4]. Поскольку в составе 
ГТТ имеется окислитель, увеличивается пре-
дельная высота работы по сравнению с двигате-
лями на жидких углеводородных горючих. 

При больших скоростях ЛА имеется 
скоростной напор, поэтому можно не исполь-
зовать компрессор [17]. Воздух попадает в 
КС через воздухозаборник (ВЗУ). Если в воз-
духе имеется кислород, то он выступает в ка-
честве окислителя. Коэффициент α в данном 
случае 0,3–0,6. На рис. 3 представлен прямо-
точный воздушно-реактивный двигатель на 
гранулированном твердом топливе (ПВРД на 
ГТТ) – модификация схемы, изображенной 
на рис. 1. 

 
Рис. 3. Схема ПВРД на ГТТ для ЛА  

большой высоты 

Ключевым отличием представленных 
схем (см. рис. 1–3) от схем авторов работы [5] 
является отсутствие регулятора расхода ПС и 
газогенераторов. В качестве топлива предлага-
ется использовать гранулированную смесь го-
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рючего и окислителя с заданной дисперсностью, 
а в качестве прототипа для системы подачи гра-
нулированного твердого топлива (СПГТТ) 
предлагается авторами настоящей статьи ис-
пользовать систему подачи порошкообразных 
металлических горючих, описанную в рабо-
тах [16, 18–20] и укрупнено представленную 
на рис. 4, принцип работы которой схож с 
предполагаемой системой подачи гранулиро-
ванного твердого топлива, описанной ранее. 
Отличием этой схемы является наличие датчи-
ка давления перед выпускным отверстием. 

 
Рис. 4. Система подачи порошкообразных  

металлических горючих: 1 – емкость с порошком; 
2 – газопроницаемый поршень; 3 – перепадный 
клапан; 4 – привод; 5 – запорно-регулирующий 

клапан; 6 – датчик давления газа перед выпускным 
отверстием 

Преимуществами данной системы пода-
чи гранулированного топлива являются: воз-
можность регулирования подачи в широком 
диапазоне, низкий расход газа, требуемого для 
вытеснения порошка, обеспечение критическо-
го истечения гранулированной смеси из отвер-
стия форсунки системы подачи (СП). 

Рабочий процесс системы подачи гра-
нул, т.е. перемещение и истечение порошка из 
выпускного отверстия, осуществляется за счет 
объемных сил сжатого газа, предварительно 
закачанного в поровый объем порошка. 

Для выбора режимных параметров сис-
темы подачи порошка необходимо знать рас-
ходные характеристики гранулированного то-
плива, т.е. зависимость расхода от давления 
газа перед выпускным отверстием системы 
подачи (Gg= f (Р0)). 

Кроме того, важно понимать, какое влия-
ние на расход топлива оказывают такие пара-
метры, как пористость уплотненного ГТТ (гра-
нулированного элемента), дисперсность ГТТ, 
наличие поверхностно-активных веществ (ПАВ) 
на частицах гранул. Для понимания физики 
процесса истечения зернистого материала 

большое значение имеет определение скорост-
ных характеристик истечения ГТТ, т.е. зависи-
мости скорости потоков от давления газа в гра-
нулированном элементе (ГЭ) перед выпускным 
отверстием (g = f (Р0), pwd = f (Р0)). 

В работе [17] выполнено теоретическое 
и экспериментальное исследование критиче-
ского истечения сыпучих материалов пнев-
мотранспортной системы подачи порошков 
и показано, что удельный расход газа (отне-
сенный к единице площади струйной форсун-
ки) не превышает 1,5–2 %, т.е. расход газа на 
вытеснение порошка (осуществление подачи) 
не превышает 2 % от массы подаваемого ма-
териала (см. рис. 2). На основании исследова-
ния [17] построен график зависимости удель-
ного расхода газа от давления перед выпуск-
ным отверстием СП (рис. 5). 

 
Рис. 5. График относительной расходной  

характеристики системы подачи порошка: 
 gg/gpwd – отношение удельных расходов  

газа и порошка 

Исследования проводились для сфериче-
ского порошка алюминия АСД-1. Анализируя 
график, изображенный на рис. 2, можно сказать, 
что отношение расхода газа к расходу порошка 
при 0,5–3,5 МПа составляет не более 2 %. 

В работе [17] в качестве ожижающего га-
за рассматривается азот. Для РДГТТ, исполь-
зуемого для выполнения задач в космосе, 
предполагается использование гелия, из-за его 
низкой плотности и лучших теплофизических 
свойств. Из-за легкости гелия отношение рас-
хода газа к расходу гранулированного топлива 
будет составлять меньшую величину, чем при-
водится в работе [17]. 

На рис. 6 приводится график, представ-
ленный в работе [17], который показывает, что 
скорость порошка на выходе из системы пода-
чи при давлении 3 МПа в БГТ не превышает 
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40 м/с. На основании этих данных можно сде-
лать вывод о том, что при использовании ГТТ 
скорость гранул на выходе из системы подачи 
будет иметь приблизительно такое же значение. 

 
Рис. 6. Совмещенный график расчетных  

и экспериментальных скоростных характеристик 
порошка в зависимости от давления перед  

выпускным отверстием 

 
Рис. 7. Схема системы подачи порошка алюминия 

в установку синтеза: 1 – штуцер для подачи  
ожижающего газа; 2 – перепускной клапан;  

3 – газопроницаемый поршень; 4 – бак системы 
подачи; 5 – запорно-регулирующий клапан 

 
Рис. 8. Система подачи порошка алюминия  

в рабочем положении 

Более подробно ключевые узлы системы 
подачи порошкового материала представлены 
на рис. 7, а на рис. 8 представлена установка 
подачи порошкообразного алюминия. 

На основании исследования [17] и при-
веденных выше данных сформулированы сле-
дующие требования к гранулированному топ-
ливу предлагаемой силовой установки: 

– топливо должно обладать высокой 
сыпучестью; 

– дисперсность ГТТ 10–250 мкм; 
– тип частиц сферический либо близкий 

к сферическому; 
– сухой, гидрофобный материал. 
Важно отметить, что размеры гранул 

могут быть больше, чем размеры частиц по-
рошкообразных металлов, так как в гранулах 
имеется окислитель и добавки, которые уве-
личивают скорость горения. Крупные частицы 
порошкообразного металла не успеют сгореть 
в КС вследствие меньшей скорости их горе-
ния, поэтому верхний предел размеров частиц 
металлов существенно ограничен. 

Выводы 
1. Ракетный двигатель на гранулирован-

ном твердом топливе может применяться в 
космосе (коэффициент избытка окислителя 
топлива α = 0,6…1,0). 

2. Газотурбинный двигатель и ракетно-
турбинный двигатель на гранулированном 
твердом топливе могут применяться в экстре-
мальных условиях, так как их работа зависит 
от условий окружающей среды в гораздо 
меньшей степени, чем у газотурбинного дви-
гателя (α = 0,2…0,3). 

3. Летательный аппарат с ПВРД на ГТТ 
может применяться на большой высоте (выше 
20 км), с большой скоростью полета (М  4, 
α = 0,3…0,6), так как в составе топлива имеет-
ся окислитель. 

4. Система подачи двигателя гранулирован-
ного твердого топлива аналогична системе подачи 
порошкообразных металлических горючих. 

5. Массовый расход ожижающего газа от-
носительно массы гранулированного топлива не 
превышает 2 % (если в качестве ожижающего 
газа использовать не азот, а гелий, тогда расход 
будет значительно меньше – менее 1 %). 

6. Требования, предъявляемые к грану-
лированному твердому топливу, подобны тре-
бованиям к порошкообразным металлическим 
горючим, но гранулы топлива могут обладать 
большими размерами, чем частицы порошко-
образных металлов, так как в составе гранул 
есть окислитель. 

7. Двигатели на ГТТ позволяют осуще-
ствить глубокое регулирование тяги и решать 
задачи, невыполнимые для других типов дви-
гательных установок. 
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