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УСЛОВНЫЕ ОБОЗНАЧЕНИЯ И СОКРАЩЕНИЯ 

Условные обозначения 

a, b, c, d – коэффициенты полинома; 

aзв – скорость звука, м/c; 

aкан – ширина межрёберного канала в ТО, м; 

B – коэффициент конвективного теплообмена; 

Bi – критерий подобия, число Био; 

C0 – постоянная Стефана – Больцмана, Вт/(м2∙К4); 

D – диаметр, мм; 

E – коэффициент эффективности работы одиночного прямого ребра в тракте 

охлаждения ; 

F – площадь, м2; 

h – высота, м; 

J – энтальпия, кДж/(кг); 
k – показатель адиабаты; 

K 
– комплекс теплофизических свойств, характеризующий охлаждающую 

способность хладагента, кг0,2∙м1,8/(с2,2∙К); 

Km – соотношение массовых расходов КТ; 

Km0 – стехиометрическое соотношение массовых расходов КТ; 

L – длина, мм; работоспособность, Дж/(кг); 

M – число Маха; 

ṁ – массовый расход, кг/с; 

n – доля массового расхода, %; 

nр – количество рёбер тракта охлаждения, шт.; 

p – давление, МПа; парциальное давление, МПа; 

Pr – критерий подобия, число Прандтля; 

q – плотность теплового потока, Вт/м2; 

q(λ) – газодинамическая функция приведённого расхода; 

Q – теплосъём, Вт; 

R – радиус, м; 

R0г – удельная газовая постоянная, Дж/(кг∙К); 

Re – критерий подобия, число Рейнольдса; 

S – функция теплофизических параметров; 

t – шаг, м; 

file://dc/share/%D0%9F%D0%BE%D0%BB%D1%8C%D0%B7%D0%BE%D0%B2%D0%B0%D1%82%D0%B5%D0%BB%D0%B8/%D0%9D%D0%B5%D0%B3%D0%B0%D0%B4%D0%BE%D0%B2/%D0%A1%D0%B8%D1%81%D1%82%D0%B5%D0%BC%D1%8B%20%D0%BD%D0%B0%D0%B4%D0%B4%D1%83%D0%B2%D0%B0/%D0%A3%D1%81%D0%BB%D0%BE%D0%B2%D0%BD%D1%8B%D0%B5%20%D0%BE%D0%B1%D0%BE%D0%B7%D0%BD%D0%B0%D1%87%D0%B5%D0%BD%D0%B8%D1%8F
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T – температура, К; 

V – объём, м3; 

W – скорость движения, м/c; 

X – осевая координата, м; 

z̅ – функция конвективного теплообмена; 

α – коэффициент теплоотдачи, Вт/(м2∙К); коэффициент избытка окислителя; 

ᾱ – коэффициент теплообмена; 

αкон – полуугол раскрытия конической части сопла, угл.град.; 

β 
– угол наклона ребра к образующей, угл.град.; относительная скорость 

истечения; 

Δ – абсолютная геометрическая шероховатость поверхности материала, мкм ; 

изменение; 

δ – толщина, м; 

Δp – изменение давления, МПа; 

ΔSбок – площадь боковой поверхности участка, м2; 

ΔT – изменение температуры, К; 

ΔXs 
– длина участков по образующей контура газодинамического профиля 

камеры, м; 

Δотн – относительная шероховатость стенки; 

ε(λ) – газодинамическая функция приведённой плотности; 

εг – излучательная способность газа; 

εст – излучательная способность стенки; 

εст.эф – эффективная излучательная способность стенки; 

ζр 

– поправочный коэффициент, учитывающий участие в теплоотдаче тракта 

охлаждения наружной стенки; 

λ – коэффициент теплопроводности, Вт/(м∙К); приведённая скорость; 

μ – коэффициент динамической вязкости, Па∙с; параметр ребра; 

ξ – коэффициент гидравлического сопротивления; 

π(λ) – газодинамическая функция приведённого давления; 

ρ – плотность, кг/м3; 

τ(λ) – газодинамическая функция приведенной температуры; 

φ 
– коэффициент, учитывающий уменьшения интенсивности излучения из-за 

поглощения в ПРС и ПГРС; 

ψ – теплогеометрический аргумент (фактор); 
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Ψт 

– Коэффициент учитывающий теплоотдачу от направление теплового потока 

и температурного напора в тракте охлаждения; 

ω – поправочный коэффициент на тип и форму канала в ТО; 

Аг  – поглощательная способность газа при температуре стенки. 

Нижние индексы 
1,2,3 – номер радиуса скругления/осевой координаты точек сопряжения; 

i – текущий номер сечения; 

s – образующая контура газодинамического профиля камеры;  

вн – внутренняя; 

вх – вход; 

вых – выход; 

г – газ; горение; горючее; 

гидр – гидравлический; 

д – двигатель; 

дзч – дозвуковая часть сопла; 

дисс – диссоциированный; 

доп – допустимый; 

ж – жидкость; 

з – зона; 

изл – излучаемый газовый слой; 

К – камера; 

колл – коллектор 

кан – канал; 

кон – коническая часть сопла; 

конв – конвективный; 

луч – лучистый; 

м – местные; 
макс – максимальный; 

мат – материал; 

мин – минимальный; 

нар – наружный, относящийся к окружающей среде; 

нач – начальный; 

недисс – недиссоциированный; 

ог – заторможенный поток; 

file://dc/share/%D0%9F%D0%BE%D0%BB%D1%8C%D0%B7%D0%BE%D0%B2%D0%B0%D1%82%D0%B5%D0%BB%D0%B8/%D0%9D%D0%B5%D0%B3%D0%B0%D0%B4%D0%BE%D0%B2/%D0%A1%D0%B8%D1%81%D1%82%D0%B5%D0%BC%D1%8B%20%D0%BD%D0%B0%D0%B4%D0%B4%D1%83%D0%B2%D0%B0/%D0%9D%D0%B8%D0%B6%D0%BD%D0%B8%D0%B5%20%D0%B8%D0%BD%D0%B4%D0%B5%D0%BA%D1%81%D1%8B
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ок – окислитель; 

отв – отверстие; 

отн – относительный; 

охл – охлаждающая жидкость ; 

пгрс – пограничный слой; 

прс – пристеночный слой; 

р – ребро; 

разв – разворот; 

с – сопло; 

сопр – точка сопряжения ; 

ср – средний; 

ст – стенка; 

сумм – суммарный; 

т – температурный напор; 

то – тракт охлаждения; 

цил – цилиндрический; 

э – эквивалентное; 

эф  – эффективное. 

Сокращения 
БНАО – бустерный насосный агрегат окислителя; 

ВГГ – восстановительный генераторный газ; 

ГДП – газодинамический профиль; 

ДЖГГ – двигатель с дожиганием генераторного газа; 

ЖРД – жидкостный ракетный двигатель; 

ЖРДМТ – жидкостный ракетный двигатель малой тяги; 

КА – космический аппарат; 

КИО – коэффициент избытка окислителя; 

КС – камера сгорания; 

КТ – компоненты топлива; 

МБ – межорбитальный буксир; 

МИ – многоразовое использование; 

МТА – межорбитальный транспортный аппарат; 

НГ – насос горючего; 

НО – насос окислителя; 
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ОГГ – окислительный генераторный газ; 

ОСК – осевая координата; 

ПГРС – пограничный слой; 

ПРС – пристеночный слой; 

ПС – продукты сгорания; 

РБ – разгонный блок; 

СГ – смесительная головка; 

СО – система охлаждения; 

ТНА – турбонасосный агрегат; 

ТО – тракт охлаждения; 

ТС – тепловое состояние; 

УИТ – удельный импульс тяги. 
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ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время одними из главных задач является дальнейшее осво-

ение космического пространства, полеты и освоения Луны, реализация идеи 

использования энергии Солнца. Эти задачи требуют разработки новых кос-

мических ракетных систем и космических аппаратов с использованием но-

вых высокоэффективных и надежных жидкостных ракетных двигателей 

(ЖРД), к которым предъявляется следующие требования: 

− высокий удельный импульс тяги; 

− большая степень расширения сопла; 

− высокое давление в камере сгорания; 

− большой ресурс; 

− минимальная стоимость; 

− малые давления наддува баков; 

− минимальные габаритные размеры. 

Выполнить эти требования возможно с помощью двигателей, при созда-

нии которых использовались новые схемные и конструктивные решения, 

позволяющие существенно улучшить характеристики и надежность работы. 

Необходимость обеспечения заданного ресурса и возможности многократно-

го использования двигателей ставит перед их разработчиками сложные во-

просы по выбору и конструктивному оформлению пневмогидросистем дви-

гателей и космического блока в целом. Осуществления данных мероприятий 

позволяет говорить о начале качественно нового этапа в развитии ЖРД кос-

мического назначения. 

Использование существующих одноразовых ракет-носителей и многора-

зовых транспортных космических кораблей (МТКК) удовлетворяет только 

части требований, предъявляемых ко всей системе средств доставки полез-

ной нагрузки. Необходима, по крайней мере, еще одна космическая система 

(межорбитальный буксир (МБ) или разгонный блок (РБ)), способная доста-

вить полезную нагрузку с низкой околоземной орбиты к месту назначения. 
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В частности, МБ и РБ предназначены для решения двух основных задач:  

1) доставки на высокую околоземную орбиту и быстрого возвращения 

пилотируемых и непилотируемых спутников и космических аппаратов; 

2) относительно медленного перевода на геосинхронную (геостацио-

нарную) орбиту крупногабаритных космических конструкций, собирающих-

ся или разворачивающихся на низкой околоземной орбите. 

В связи с высокими материальными затратами на выведение космиче-

ских аппаратов актуальной проблемой является рассмотрение вопроса реали-

зуемости МИ МБ. 

Для осуществления данной возможности МИ наиболее оптимальным 

вариантом является использование ЖРДУ безгенераторной схемы. 

Данный тип схемы, по сравнению со схемой с ДЖГГ, имеет следующие 

преимущества: 

− простота конструкции; 

− высокие энергетические характеристики; 

− большой ресурс работы; 

− высокая надёжность, ввиду использования одного огневого агрегата в 

составе двигателя; 

− сокращение времени экспериментальной отработки, доводки и произ-

водства; 

− высокая экономичность за счёт отсутствия потерь УИТ на внутреннее 

охлаждение огневой стенки камеры. 

На данный момент существующие разработки безгазогенераторных 

ЖРД, разрабатываемые в России и других странах показывают, что исполь-

зование безгазогенераторных схем является весьма перспективным для их 

использования в качестве ракетных двигателей для МБ [58]. 

Характерным свойством безгазогенераторной схемы является понижен-

ная по сравнению с маргшевыми двиателями уровень тяг. 
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Отличительной особенностью безгазогенераторных ЖРД является то, 

что они работают исключительно на криогенных компонентах топлива (КТ) 

(кислород, водород, метан) и имеют высокий удельный импульс. Важной 

особенностью криогенных компонентов топлив является их экологичность и 

высокие энергетические и термодинамические параметры. 

В безгазогенераторных двигателях, за счёт высоких охлаждающих спо-

собностей применяемых охладителей, возможно интенсивное охлаждение 

камеры ЖРД при умеренном ТС конструкции. 

Также, за счёт высокой газовой постоянной криогенного КТ и высокого 

подогрева охладителя в тракте охлаждения КС, т.е. работоспособности газа 

(комплекса zRT), идущего затем на привод турбины, возможно значительно 

повысить адиабатную работу турбины ТНА. 

В зависимости от предполагаемой траектории полёта и основных тех-

нических требований, предъявляемых к МБ, применение безгазогенератор-

ной схемы ЖРД, в составе МБ, позволяет осуществить выведение полезных 

грузов с орбит, благодаря возможности работы двигателя в широком диапа-

зоне тяг. 

Форсирование параметров базового двигателя прототипа или увеличе-

ние его экономичности, т.е. увеличение УИТ и тяги, рост давления в КС в 

безгазогенераторной схемы ЖРД возможен за счёт максимальной величины 

разогрева хладагента в тракте охлаждения [60]. В отличие от схемы с дожи-

ганием генераторного газа, где рост давления в камере реализуется за счёт 

увеличения давления в ГГ, что усложняет конструкцию ГГ и предъявляет 

требования по осуществлению надёжного и достаточного охлаждения ГГ при 

малых расходах охлаждающего компонента, в случае дросселирования дви-

гателя относительно проектного режима снижение давления может неблаго-

приятно сказаться на ТС корпуса ГГ, особенно при относительно небольших 

расходах. 

Преимущество ВГГ и ОГГ на кислород-водородных компонентах топ-

лива (ТС) является химическая кинетика самого топлива, позволяющая при-
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водить турбины при достаточно небольших (ВГГ) или больших КИО (ОГГ). 

В данном случае, так как химическое соединение при брутто реакции горе-

ния выделяется только одномольный кислород O и водород H, водяные пары 

H2O и прочие кислородосодержащие соединения, при относительно неболь-

шом времени пребывания в ГГ, с учётом неравновесных процессов в ГГ, да-

ют приближенные термодинамические параметры и высокую работоспособ-

ность, а также достаточную сходимость экспериментальных данных с термо-

динамическим расчётом. 

Для осуществления мероприятий по увеличению давления в КС суще-

ствуют различные способы по осуществлению рационального охлаждения, 

одним из эффективных способов является увеличение внутренней и внешней 

поверхности теплообмена. 

В качестве хладагента наиболее рационально использовать водород, 

который способен обеспечить максимальный теплосъём от огневой стенки 

корпуса КС и сопла за счёт высокой охлаждающей способности. Водород хо-

рошо себяя зарекомендовал как высокоэффективный хладагент в ядерных 

ракетных двигателях [61, 66] и ядерных реакторах [61], а также в качестве 

рабочего тела и хладагента в химической, нефтяной, нефте-химической, 

криогенной, атомной, авиационной, судовой, медицинской и других отраслях 

промышленности [79 - 82, 87]. 

Именно эффективная работоспособность подогретого водорода в ТО в 

значительной степени повышает мощность турбины, что позволяет достичь 

высоких уровней давлений в КС и получить прирост удельного импульса 

двигателя. 

В открытых источниках [53-55, 63-65, 67] приведены основные парамет-

ры кислородно- водородных ЖРД, в работе принята попытка обобщения всей 

имеющейся информации касательно кислородно- водородных ЖРД разных 

схем и типоразмеров. Обобщение выбрано по основным показателям ЖРД, 

такие как тяга, давление в камере, УИТ, масса (КЭ в таблице 1.1 и 1.2 обо-

значает критерий эффективности-отношение массы двигателя к тяге). 
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Таблица 1.1. – Отечественные и зарубежные криогенные жидкостные кисло-

род-водородные ракетные двигатели нижних ступеней 

Двигатель Компания / Страна Год Тяга, 
т 

УИТ, 
c 

Давление
, атм 

Масса, 
кг 

КЭ, 
кг/т 

M-1 Pratt & Whitney / США 1967 680 428 68,9 9979 14,7 

AMPS-1 Rocketdyne / США 1970 8,2 468 49,6 203 24,9 

SSME Rocketdyne / США 1981 213 453 205 2878 13,5 

РД-0120 КБХА / Россия 1987 200 455 223 3450 17,3 

LE-7 Mitsubishi / Япония 1994 110 445 128 1692 15,5 

Vulcain Snecma / Франция 1996 116 430 110 1650 14,5 

LE-7A Mitsubishi / Япония 6/200
0 

112 440 123 - - 

XRS-2200 Rocketdyne / США 7/200
0 

121 429 58,9 - - 

RS-68 Rocketdyne / США 2001 295 365 141 6595 22,3 

Vulcain-2 Snecma / Франция 4/200
2 

137 434 116 2040 14,8 

РД-701 НПО «Энергомаш» / 
Россия 

2000 323 330 294 4147 12,8 

Таблица 1.2. – Отечественные и зарубежные криогенные жидкостные кисло-

род-водородные ракетные двигатели верхних ступеней 

Двигатель Компания / Страна Год Тяга, т УИТ, c 
Давле-

ние, 
атм 

Масса, 
кг 

КЭ, 
кг/т 

RL-10A-1 Pratt & Whitney / 
США 

1962 6,7 422 20,6 132 19,7 

J-2 Rocketdyne / США 1964 104 425 52,6 1578 15,1 

J-2S Rocketdyne / США 1970 120 435 85,9 1723 14,3 

ASE Aerojet / США 1978 9,1 473 139 174 19,2 

YF-73 CAlT/ Япония 1984 4,5 425 30 236 52,6 

КВД-1 КБХА / Россия 1962 7,5 463 58 - - 

11Д57 ОКБ-165 / Россия 1962 40 456 106 840 21,0 

НК-35 ОКБ-276 / Россия 1962 200 - - - - 

H-2 Snecma / Франция 1964 6,0 (4 камеры тягой 1500 кг) 

HM-4 Snecma / Франция 1967 4,0 412 23,3 - - 
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Продолжение таблицы 1.2 

Двигатель Компания / Страна Год Тяга, т УИТ, c Давле-
ние, 
атм 

Масса, 
кг 

КЭ, 
кг/т 

HM-6 Snecma / Франция 1972 6,0 420 34,9 181 30,0 

HM-7A Snecma / Франция 1975 6,0 441 35 - - 

HM-7B Snecma / Франция 1980 6,3 444 36,2 155 24,6 

RL-10A-3 Pratt & Whitney / 
США 

1993 7,4 444 32,0 138 18,3 

RL10A4 Pratt & Whitney / 
США 

1994 9,4 449 39,3 168 17,8 

RL10A-5 Pratt & Whitney / 
США 

1998 6,2 368 33,4 - - 

RL10B-2 Pratt & Whitney / 
США 

2002 11,2 466 44,4 - - 

RL10C-1 Pratt & Whitney / 
США 

- 15,8 - - - - 

RL10D-1 Pratt & Whitney / 
США 

- 22,6 - - - - 

RL10E Pratt & Whitney / 
США 

- 10,1 - 42,0 - - 

RL-50 Pratt & Whitney / 
США 

2003 22,3 470 77,3 498 22,0 

LE-5 Mitsubishi / Япония 1986 10,5 448 36,3 255 24,3 

LE-5A Mitsubishi / Япония 1994 12,4 452 38,2 245 19,8 

LE-5B Mitsubishi / Япония 1999 14,0 447 37 - - 

Vinci Snecma / Франция 2005 15,8 464 60 480 30,3 

РД-701 НПО «Энергомаш» / 
Россия 

2000 161 460 123 4147 25,7 

РД-0126 КБХА / Россия 2013 4,0 476 73 - - 

РД-0146 КБХА / Россия 1997 10,0 463 80 242 24,2 

РД-0146У КБХА / Россия 2012 10 463 80 - - 

РД-0146Д КБХА / Россия 2011 7,5 470 63 242 24,2 

РД-0146У КБХА / Россия 2012 10 463 80 - - 
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Продолжение таблицы 1.2 

Двигатель Компания / Страна Год Тяга, т УИТ, c Давле-
ние, атм 

Масса
, кг 

КЭ, 
кг/т 

РД-0146Д КБХА / Россия 2011 7,5 470 63 242 24,2 

РД-0150 КБХА / Россия 2014 55 469 165 - - 

CE-7.5 Indian Space Research 
Organisation / Индия 

2010 7,5 454 58-75 435 58 

CE-20 Indian Space Research 
Organisation / Индия 

2017 20 443 ± 3 60 588 29,4 

YF-75 CAlT/ Япония 1994 8,52 438 36,8 245 28,7 

YF-75D AALPT/ Япония 2016 9,01 442 41,0 265 29,4 

ES-702 AALPT/ Япония - 10 425 35,1 259.4 25,94 

 

Актуальность темы диссертационной работы. 

Существующие требования к двигателям высоких ступеней показыва-

ют рациональность использования перехода к безгазогенераторным схемам 

ЖРД с целью снижения стоимости двигательных установок за счёт упроще-

ния конструкции, снижения её массы и повышения надёжности. 

Сравнительно более низкий уровень тяги упрощает систему охлажде-

ния теплонапряжённых узлов конструкции, что позволяет в совокупности 

использования криогенных компонентов. Появляется возможность использо-

вание более эффективной системы охлаждения за счёт подачи криогенного 

компонента в область форсуночной головки и развития поверхности съёма 

тепла за счёт применении внутренних рёбер. Разработка методов оптимиза-

ции подобных конструкций позволяет спрогнозировать тепловое состояние и 

необходимые геометрические параметры на стадии проектирования, что де-

лает актуальным данные исследования. 

Объектом исследования является камера ЖРД с новой системой 

охлаждения на базе безгазогенераторной пневмогидравлической схемы, ра-

ботающая на криогенных КТ. 

Целью работы является повышение УИТ безгазогенераторого ЖРД за 

счёт интенсификации теплообмена в камере сгорания. 
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Для достижения поставленной цели необходимо было решить следую-

щие задачи: 

− в целях увеличения УИТ за счёт эффективной работы двигателя раз-

работать схему охлаждения [1, 5, 6, 10, 19, 12, 18, 20 – 42] КС высоко-

криогенным водородом с учётом подачи его в область форсуночной 

головки за счёт развития внутренней поверхности КС; 

− разработать математическую модель [2, 3] процесса охлаждения КС и 

сопла путём выбора газодинамического профиля учитывающего из-

менение теплофизических параметров по тракту охлаждения от КИО 

и давления в КС; 

− разработать методику и программу по расчёту газодинамических и 

теплогидравлических [7, 8, 11, 12] параметров с целью выбора опти-

мальных геометрических параметров каналов тракта охлаждения; 

− с помощью известных по литературе натурных экспериментов произ-

вести критический анализ в целях проверки адекватности модели. 

Научная новизна работы заключается в следующем. 

1. Разработана схема охлаждения КС высококриогенным водородом с 

учётом подачи его в область форсуночной головки за счёт развития 

внутренней поверхности КС. 

2. Создана математическая модель процесса охлаждения КС и сопла пу-

тём выбора газодинамического профиля учитывающего изменения 

термодинамических параметров в КС от КИО и давления и теплофизи-

ческих параметров по тракту охлаждения. 

3. Разработана методика и программа по расчёту газодинамических и 

теплогидравлических параметров с целью выбора оптимальных гео-

метрических параметров каналов тракта охлаждения. 

Практическая значимость работы состоит в том, что разработанная 

новая схема охлаждения и математические методы оптимизации высокона-
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пряжённых узлов конструкции безгазогенераторных ЖРД позволяют увели-

чить надёжность их работы и увеличить УИТ на 5 с. 

Методы исследования. 

При решении поставленных задач использованы теоретические и чис-

ленные методы расчета, реализованные на языках программирования Python 

и VBA.  

Положения, выносимые на защиту. 

1. Способ охлаждения теплонапряженных узлов ЖРД путём подачи крио-

генного компонента в область форсуночной головки КС с внутренним 

оребрением. 

2. Методика расчета камеры ЖРД безгазогенераторной схемы с учётом уве-

личение интенсивности теплообмена в камере, позволяющая оценить вли-

яние различных факторов на давление в КС, тягу и УИТ двигателя. 

3. Результаты тепловых расчетов и их верификация с известными экспери-

ментальными данными кислород-водородного ЖРД. 

Достоверность полученных результатов и выводов подтверждается: 

1. Использованием всестороннего критического анализа известных натур-

ных испытаний и экспериментальных результатов модельных двигателей. 

2. Использованием верифицированных известных научных положений и ме-

тодов расчета ракетных двигателей, теории тепломассообмена, хладотех-

ники и теплотехники. 

3. Применением фундаментальных положений гидравлики, газовой динами-

ки, термодинамики и теплофизики. 

Апробация результатов работы. 

Основные результаты исследований, проведенные в работе, обсуждались и 

докладывались на: 

1. Конкурсе научно-технических работ и проектов «Молодежь и будущее 

авиации и космонавтики − 2016», Москва, 2016г.; 

2. XLII Международной молодежной научно-техническая конференции 

«Гагаринские чтения – 2016», Москва, 2016г.; 
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3. II Международном православном студенческом форуме, Москва, 

2016г.; 

4. Международной научно-технической конференции «Проблемы и пер-

спективы развития двигателестроения – 2016», Самара, 2016г.; 

5. 15-ой Международной конференции «Авиация и космонавтика – 2016», 

Москва, 2016г.; 

6. XLIII Международной молодежной научной конференции «Гагарин-

ские чтения – 2017», Москва 2017г.; 

7. III Международной конференции «Актуальные проблемы авиации и 

космонавтики – 2017», Красноярск, 2017г.; 

8. 16-ой Международной конференции «Авиация и космонавтика – 2017», 

Москва, 2017г.; 

9. Международной молодежной научной конференции «XXIII Туполев-

ские чтения (школа молодых ученых) – 2017», Казань, 2017г.; 

10.  XLIV Международной молодежной научной конференции «Гагарин-

ские чтения – 2018», Москва, 2018г.; 

11.  19-ой Международной конференции «Авиация и космонавтика – 

2020», Москва, 2020г.; 

12.  XLVII Международной молодежной научной конференции «Гагарин-

ские чтения – 2021», Москва, 2021г.; 

13.  Международная конференция «Математическое моделирование», 

Москва, 2021г.; 

14.  XLVIII Международной молодежной научной конференции «Гагарин-

ские чтения – 2022», Москва, 2022г. 

Публикации. По результатам темы диссертации опубликовано 4 ста-

тьи, из них 4, рецензируемые в журналах и изданиях, имеющих аккредита-

цию ВАК. 

Структура и объем диссертации. Работа состоит из введения, пяти 

глав, заключения, списка использованных источников. 

 



19 
 

1. АНАЛИТИЧЕСКИЙ ОБЗОР ПО ИССЛЕДОВАНИЮ 

БЕЗГАЗОГЕНЕРАТОРНЫХ ЖРД 

В 90-е годы в различных странах большое внимание уделялось созда-

нию ЖРД, работающих без газогенератора. Наиболее широко освещались 

разработки фирм  "Рокетдайн",  "Пратт  & Уитни" и "Аэроджет ликвид ро-

кет" (США),  а также двигателей LE-5A и HIPEX [55]  (Япония).  Это связано 

с тем, что в космические программы NASA на 90-е гг.  включено более 50 

полетов пилотируемых и грузовых космических кораблей.  Для выполнения 

таких  полетов  потребуется межорбитальный  буксир (МБ),  который экс-

плуатируется совместно с МТКК "Спейс Шаттл" [60]. МБ предназначены для 

выполнения, в основном, двух задач: 

для быстрой доставки объектов на геосинхронную орбиту или быстро-

го возвращения пилотируемых и непилотируемых спутников; 

для относительно медленного перевода на геосинхронную орбиту 

крупноразмерных космических конструкций, которые собираются или разво-

рачиваются на низкой околоземной орбите. 

Интерес, проявляемый к использованию кислородо-водородного ЖРД 

безгазогенераторной схемы для МБ, объясняется его большей надежностью, 

по сравнению с двигателями обычных схем (низкая температура рабочего те-

ла турбины упрощает конструкцию ТНА).  Кроме того, отсутствие газогене-

ратора упрощает схему двигателя, тем, что применение кислородо-

водородного топлива обуславливает получение высокого удельного импуль-

са и обеспечение экологически чистых продуктов сгорания и,  наконец,  об-

ладает сравнительно небольшой массой  и простотой конструкции, низкой 

стоимостью.  

В двигателях традиционных схем газогенератор, газоводы, турбины 

работают при около предельных значениях температуры рабочего газа.  Слу-

чайное изменение соотношения компонентов топлива в газогенераторе мо-

жет привести к повышению температуры рабочего тела и вызвать разруше-
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ние этих злементов ДУ. Кроме того, газогенератор может быть источником 

высокочастотных колебаний в камере двигателя с дожиганием ПС [60]. 

Ранее применение таких двигателей сдерживалось наличием низкого  

давления  в  камере  сгорания  (например,  американский ЖРД RL-10,  pk= 3 

МПа), которое обуславливало сравнительно невысокое значение удельного 

импульса.  Однако, последние достижения в области ракетного двигателе-

строения, оптимальное проектирование и конструирование КС для увеличе-

ния теплосъёма, проведение специальных мероприятий по интенсификации 

теплоотвода из КС в охладитель, утилизация тепла газа, прошедшего через 

турбину, всё это позволяет поднять давление в основной камере двигателя, 

работающего по безгенераторной схеме до значительного уровня (более 10 

МПа. [58]). 

Можно показать,  что основным путем форсирования характеристик 

ЖРД безгазогенераторной схемы является увеличение  температуры  подо-

грева в охлаждающем тракте двигателя и, следовательно, температуры рабо-

чего тела перед турбиной. Этого можно, в частности, достичь применением 

высокоэффективных систем интенсификации теплообмена в охлаждающем 

тракте двигателя, откуда подогретый  водород  направляется на турбину,  

позволяющих значительно повысить подогрев рабочего тела при обеспече-

нии безопасного теплового состояния конструкции - до 400...450 К.  

Существующие системы регенеративного охлаждения не позволяют 

достичь указанных значений температур [17], поскольку увеличение тепло-

отдачи в ТО связано с повышением скорости движения водорода и росту по-

терь давления в ТО, опережающему рост давления в камере за счет дополни-

тельного подогрева водорода. 

Таким образом, для создания и теоретического обоснования численных 

методов теплового и гидравлического расчета высокоинтенсивных теплооб-

менных систем с  использованием   предельной интенсификации теплообме-

на необходимо провести множество расчётно-теоретических исследований и 
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составить литературный обзор с изучением множества различных источни-

ков. 

1.1. Общие сведения и назначение безгазогенераторных ЖРД 

В настоящее время в развитии космических транспортных средств и ап-

паратов сложилась ситуация, при которой возможности по совершенствова-

нию закрытых схем ЖРД с дожиганием и без дожигания генераторного газа 

(открытые схемы) практически полностью исчерпаны или ограничены незна-

чительным улучшением энергомассовых характеристик, достигаемых, зача-

стую, в ущерб надежности, безопасности, экологичности или стоимости. Ис-

ключение составляет безгенераторные схемы ЖРД, в которых возможно ме-

роприятия по увеличению УИТ. 

Безгазогенераторные схемы двигателей используются в качестве марше-

вых двигателей разгонных блоков и 3-х ступеней ракет. Двигатели такого ти-

па работают исключительно на криогенных компонентах топлива и имеют 

большой удельный импульс тяги. В зависимости от применяемых КТ УИТ 

варьируется от 3500 до 3700 м/с для топливной пары H2-CH4 и от 4400 до 

4700 м/с для КТ H2 - O2 [56 - 58]. 

Сравнивая применение в качестве горючего водорода и метана по энер-

гетическим параметрам, можно прийти к выводу, что при сравнении двух 

топливных пар-кислород+метан и кислород+водород, применение метана в 

качестве КТ обусловлено рядом проблем, одной из которой является суще-

ственное снижение энергетических параметров двигателя. Так как газовая 

постоянная в основном у него меньше, в ТО метан поступает с достаточно 

большой температурой. Метан является углеродсодержащим КТ, следова-

тельно, как и керосин любых марок и сортов осаждает сажу на любых по-

верхностях, к которым подводится теплоприток. 

Сравнивая УИТ кислород-водород и кислород-метан (СПГ) кислород-

водород имеет большие параметры по УИТ.  

В открытых источниках, для ЖРД не найдено массового применения 

двигателей работающих на КТ кислород-метан, исключение составляют дви-
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гатели РД0110МД, РД0146М, РД0162, SpaceX Raptor [78]. В основном дан-

ный КТ применяется либо в модельных двигателях, для изучения рабочего 

процесса, либо в ЖРДМТ [75]. 

При анализе источников по безгенераторным двигателям в открытой пе-

чати был сделан вывод, что данные схемы работают при относительно низ-

ком давлении в КС, по сравнению с двигателями с ДЖГГ (таблицы 1.1 и 1.2). 

Отличительной особенностью безгазогенераторных схем двигателей яв-

ляется использование подогретого охладителя после тракта охлаждения, 

осуществляющего привод турбин основных насосов О и Г. В настоящее вре-

мя существуют следующие варианты работы безгазогенераторных схем 

ЖРД: 

− открытая (сброс парогаза в закритическую часть сопла); 

− закрытая (сброс парогаза в КС); 

− комбинированного охлаждения. 

Такой тип схемы так же в зарубежных источниках называется ЖРД с 

циклом фазового перехода [56, 57]. Название схема приобрела за счёт физи-

ческого принципа резкого фазового перехода с жидкого состояния, поступа-

ющего из баков в газообразное или сверхкритическое (в зависимости от дав-

ления подачи), переход возможен как при подогреве в НГ или при относи-

тельно небольшом подогреве в ТО. 

Безгенераторная схема ЖРД представляет собой закрытую схему ЖРД с 

насосной подачей КТ и подогревом от ТО хладагента, идущего затем на при-

вод турбины. В частности, получается, что в безгенераторном двигателе ТО 

предназначен для решения следующих задач: 

1) передача отведенного тепла от ПС для привода турбины ТНА (т.е. 

служит в роли рукуперативного теплообменного аппарата); 

2) СО корпуса камеры двигателя и сопла; 

3) осуществление прочности соединения с наружной стенки корпуса 

камере, с учётом малоцикловой усталости материала. 
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В отличие от схем двигателей на высококипящих КТ, в основном ис-

пользующих радикальные меры по уменьшению тепловых потоков. Эти ме-

ры связаны с потерей УИТ и организацией внутренних течений. Основной 

существенный недостаток высококипящих КТ по теплофизическим парамет-

рам является небольшой температурный градиент, в результате которого 

жидкость приближается к температуре кипения или разложения (в зависимо-

сти от текущего давления в ТО), следовательно, применимость в безгазогене-

раторных ЖРД для привода в качестве хладагента ограниченна теплофизиче-

скими параметрами самого хладагента, ввиду изменения агрегатного состоя-

ния и образования нескольких режимов кипения (пузырьковый, развитый и 

т.д.), приводящих к такому явлению как кризис теплообмена [51]. 

В двигателях безгенераторной схемы ввиду высокой напорности насосов 

О и Г предусматриваются бустерные насосные агрегаты, т.к. при малых дав-

лениях подачи компонентов и высоких частотах вращения ротора турбона-

сосного агрегата горючего (до 130000 об/мин), возможно возникновения ка-

витации, для реализации бескавитационной работы насосов перед основными 

насосами подачи КТ ставятся БТНАГ или БТНАО. 

Турбины в безгазогенераторной схеме ЖРД, как правило, применяются 

активные предкамерные c одной или двумя ступенями, данный тип турбин 

возможен осуществлять необходимый перепад давления в КС. 

Расход в баках в безгенераторных криогенных ЖРД распределяется на 

так называемое использованное топливо и неиспользованное топливо. 

Используемое топливо предназначено для основного маршевого режима 

работы и переходных режимах, т.е. для осуществления запуска и останова 

двигателя, к нему, как правило, в целях безопасности добавляется гарантиро-

ванный запас топлива, составляющий 2-2.5 % от расхода, заложенного на ис-

пользуемое топливо. 

Неиспользованное топливо не осуществляет роль в рабочем процессе 

при запуске и предназначено для дополнительных операций, такие как: 
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− осуществление захолаживания двигателя и его расходных магистра-

лей перед запуском двигателя; 

− невыробатываемые остатки топлива в баках КТ; 

− топливо для работы вспомогательных систем РБ и МБ, к примеру, для 

наддува баков. 

Наддув баков осуществляется рабочим телом с малым молекулярным 

весом, либо гелием, который держится в виде отдельного баллона, либо во-

дородом. 

Регулирование тяги в безгазогенераторных ЖРД осуществляется с ис-

пользованием регулятора горючего КТ. В частности, это реализуется за счёт 

перепуска подогретого криогенного компонента, выступающего в роли хла-

дагента после ТО между ТНАО и ТНАГ. За счёт данных мероприятий осу-

ществляется регулирование мощности турбин О и Г и напоров бустерных и 

основных насосов. 

Поддержание и изменение коэффициента соотношения КТ в КС двига-

теля реализуется с помощью использования дросселя, установленного на ли-

нии О. 

Так как водород [76] имеет малую плотность при входе в камеру двига-

теля, необходимо отразить основные устройства распыливания, применяю-

щихся в двигателях на криогенных КТ.  

Форсунки в кислородно-водородных двигателях применяются в основ-

ном коаксальные газожидкостные соосноструйные [52].  

В основном они имеют схожую конструкцию. Соосноструйная форсунка 

представляет из себя цилиндрический трубчатый наконечник с входным цен-

тральным осевым каналом для жидкого компонента (кислорода) и кольцевым 

каналом для газового или сверхкритического КТ. В кольцевой канал горючее 

подводится через отверстия, равномерно расположенные по окружности. 

При аналитическом обзоре отечественных схемных решений, которые 

проведены ниже, был сделан вывод: 
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Камера ЖРД в безгенераторных схемах, в основном, применяется с уве-

личенной длиной цилиндрической части, это связано с необходимостью 

большей передачи тепла хладагенту. После обзора пунктов 1.2 и 1.3 можно 

сделать вывод о необходимости рассмотрения проблемы и путей решения в 

смежных отраслях промышленности по применению различных интенсифи-

каторов технических поверхностей, соответственно далее будет проведён 

глубокий анализ способов повышения интенсификации не только в ЖРД, но 

и во всех других отраслях промышленности. 

1.2. Анализ схемных решений, применяемых для увеличения 

давления в КС безгенераторного ЖРД 

В диссертации [60] была попытка увеличения эффективности двигателя 

с использованием транспирационного охлаждения на примере двигателя без-

генераторной схемы RL-10.  

В качестве экспериментальной части в математических моделях были 

получены схожие параметры с экспериментом. Экспериментальная установ-

ка была предназначена для верификации математической модели. В качестве 

исследуемого объекта был теплообменный аппарат с межканальным транс-

пирационным трактом охлаждения. 

В результате в программном комплексе для поверочных и проектных 

расчётов СО - HOLOD-3 проведена  многомерная оптимизация, в результате 

которой были подобраны оптимальные параметры межканального пористого 

тракта охлаждения (МКТТ) в безгенераторной схеме ЖРД.  

Оптимизация показала, что, подогрев до высоких температур водорода 

возможен. В результате чего был проведён расчёт предельного возможного 

давления в КС и далее оценен эффект изменения УИТ с увеличением давле-

ния в камере. 

Отмечено, что применение ТО с МКТТ позволяет повысить давление в 

КС с величины 3 МПа до 16,54 МПа. При таком давлении и соотношении КТ 

равным 5,5 теоретический УИТ равен 4692 м/с (478 с), что на 374 м/с (38,7 c) 

выше, чем в штатном двигателе RL-10, ограниченным низким подогревом 
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водорода в трубчатом ТО. Таким образом, применение ТО с МКТТ позволяет 

повысить УИТ безгенераторного ЖРД более, чем на 11% только за счёт уве-

личения давления в камере, наряду со снижением массовых и габаритных ха-

рактеристик двигателя. 

В [55, 58, 59] проводился анализ схем с дожиганием и безгенераторной 

схемы. При прочих равных условиях и одинаковом времени работы в полёте 

автор предпочёл безгенераторную схему, так как данная схема более без-

опасна, надёжна, проста в доводке и более низкая по стоимости в изговлении 

и эксплуатации. Эти преимущества обусловлены, главным образом, величи-

ной давления в КС, температурой и давлением рабочего тела турбин. К тому 

же использование в двигателе космического базирования сопла с большой 

геометрической степенью расширения, можно получить высокое значение 

УИТ, несмотря на несколько меньшее давление в КС двигателя безгенера-

торной схемы. 

Увеличение давления в безгенераторной схеме обусловлено применени-

ем двух теплообменных аппаратов и подогревом двух компонентов до более 

высоких температур. Такое схемное решение с применением в безгенератор-

ной схеме позволяет поднять давление в КС ЖРД до 10,6 МПа. На рисунке 

1.1 представлена ПГС инновационного ЖРД AECE (Advanced Expander Cycle 

Engine) с высоким УИТ. Технические характеристики двигателя приведены в 

таблице 1.1. 
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Таблица 1.1. – Технические характеристики двигателя  безгенераторной схе-

мы AECE [62, 63] 

Название Значение параметра 

Тяга в пустоте, кН 68 

УИТ в пустоте, м/с / с 4715 / 480,6 

Соотношение КТ 6 

Давление в КС, МПа 10,6 

Расход окислителя, 
кг/c 

12,2 

Расход горючего, кг/c 2,04 

Время работы в поле-
те,c 

2000 

Масса, кг 215 

Длина без соплового 
насадка, м 1,52 

Длина с сопловым 
насадком, м 3 

Водород после открытия входного клапана (ЭКГ 1) поступает в БНАГ. 

После бустерного насоса небольшая часть водорода направляется на охла-

ждение выдвижного соплового насадка, а основная – в насос высокого дав-

ления. Затем водород нагревается, последовательно проходя через ТО тепло-

обменника после турбинного газа (АТ1), КС и неподвижную часть сопла. 

Большая часть этого водорода используется для привода турбины ТНА го-

рючего, турбины БНА горючего, турбины ТНА окислителя. Затем горячий 

водород, пройдя через теплообменник АТ1 и отдав оставшееся избыточное 

тепло, поступает в СГ КС. Меньшая часть подогретого водорода, через бай-

пасную линию и регулятор ДРР2, направляется непосредственно в головку 

камеры, минуя турбины. Благодаря этому, в двигателе имеется некоторый 

запас по мощности, что позволяет надежно регулировать его на различных 

режимах. Кроме того, этот водород используется в теплообменнике АТ2 для 

газификации и подогрева кислорода для надува баков и для подачи в ЗУ КС. 
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Жидкий кислород после открытия входного клапана ЭКО1 поступает в 

БНАО, а затем в ТНА высокого давления. После этого весь расход кислорода 

подаётся на привод гидравлической турбины БНАО. Из турбины БНАО, кис-

лород направляется в СГ через регулятор ДРР3, поддерживающий заданное 

массовое соотношение КТ в КС. Небольшая доля кислорода газифицируется 

в теплообменнике АТ2. 

 

Рисунок 1.1. – Принципиальная схема ДУ безгенераторной схемы с 2-мя теп-

лообменными аппаратами.  

Более низкое значение температуры рабочего газа в турбинах, а также 

отсутствие возможностей для роста его температуры при отклонениях в ре-

жиме работы камеры (так как КС работает при максимальном тепловом по-

токе в стенку и при изменениии режима работы подогрев хладагента только 

уменьшается) существенно снижают напряжения в агрегатах двигателя и по-
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вышают вероятность их безаварийной работы. Кроме того, облегчается авто-

номная отработка ТНА и БНА, клапанов и регуляторов. При проектировании 

и отработке двигателей с более низкой температурой в газовом тракте возни-

кает меньше проблем в создании насосов и уплотнений, в свойствах матери-

алов и в технологии их отработки. 

Отличительной особенностью КС данного двигателя является большая 

ее длина по сравнению с длиной КС двигателей открытой схемы и с ДЖГГ. 

Увеличение длины КС позволяет повысить разогрев водорода в ТО, а это, в 

свою очередь, позволяет существенно увеличить давление в КС при работе 

двигателя по безгенераторной схеме с подогревом рабочего тела для турбины 

в ТО. 

Расчётные исследования показали, что цилиндрическая КС длиной 250 

мм, достаточной для качественного сгорания топлива, обеспечивает такой 

подогрев водорода, который позволяет без генератора работать при давлении 

6 МПа. Увеличение длины КС вдвое увеличивает теплосъём примерно на 

40% и позволяет поднять давление до 9 МПа и УИТ. 

В рассмотренном двигателе дальнейшее увеличение подогрева реализу-

ется за счёт применение камеры конической формы. В этом случае профиль 

теплового потока по длине двигателя будет более равномерным, без резкого 

пика теплового потока в районе критического сечения, разогрев водорода 

увеличивается, и, следовательно, давление в КС можно увеличить до 10 МПа. 

Так же можно отметить японский двигатель HIPEX [55], как двигатель с 

наиболее интересной конструкцией. Двигатель HIPEX предназначен для МБ 

и довольно сильно отличается от разработок американских фирм. 

При создании двигателя безгенераторной схемы одной из проблем явля-

ется ограниченная температура подогрева рабочего тела. Исправить этот не-

достаток конструкторы решили с помощью специального теплообменного 

аппарата, расположенного в камере сгорания. Этот теплообменный аппарат 

называется трубка Фильда и обладает высокой эффективностью. Принцип 

его работы откровенно прост, так как конструктивно он очень похож на кон-
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струкцию типа «труба в трубе». Причём внутренняя полость, представляю-

щая из себя трубу, сообщается с наружной полостью, которая образует коль-

цевой канал, по которому первично или вторично движется теплоноситель. 

Этот теплообменник используется, в основном, на химическом производстве 

и редко применяется в остальных отраслях промышленности. 

Пневмогидравлическая схема двигателя приведена на рисунке 1.2. Жид-

кий водород из насоса поступает в ТО КС, затем проходит через внутренний 

теплообменник и СО сверхзвуковой части сопла и поступает на турбину 

насоса водорода, затем на турбину насоса жидкого кислорода и в СГ КС. 

 
1,2 – ТНА жидких кислорода и водорода; 3 – перепускной клапан; 4,8 - главные кла-

паны кислорода и водорода; 5 – сопло; 6 – теплообменник; 7 – КС. 

Рисунок 1.2. – Пневмогидравлическая схема ЖРД HIPEX  

КС с теплообменным аппаратом, установленным внутри СГ, представ-

лена на рисунке 1.3. Теплообменник имеет кольцевую форму и изготовлен из 

медного сплава. Он состоит из двух частей: внутренней оболочки с прямо-

угольными фрезерованными канавками и внешней оболочки, которые соеди-

няются между собой диффузионной пайкой. Охладитель поступает в тепло-

обменник со стороны СГ и в конце теплообменника разворачивается обрат-

ным током, где течёт по соседним канавкам. 
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Двухкомпонентные струйные форсунки расположены как внутри тепло-

обменника, так и снаружи в кольцевом пространстве КС. Диаметр камеры 

сгорания - 232 мм, средний диаметр теплообменника - 111 мм. ТО теплооб-

менника состоит из 90 канавок шириной 3 мм и высотой 8 мм. 

При общем подогреве водорода до 400 градусов, в теплообменнике во-

дород нагревается на 100 градусов. 

В 1985 – 1987 гг. была разработана и испытана модельная КС, работаю-

щая с теплообменником, тягой 22 кН при давлении в КС 1.5…2 МПа. 

Испытания показали, что установка теплообменника не повлияла на ха-

рактеристики двигателя. Двигатель устойчиво работал при регулировании 

тяги в широких пределах, и были возможны повторные запуски. Теплооб-

менник обеспечивал потребный подогрев водорода. Средний тепловой поток 

по теплообменнику составлял около 70% величины, рассчитанный по фор-

муле Бартца, и был несколько выше, чем в стенку цилиндрической части КС. 

Модельные испытания подтвердили принципиальную возможность создания 

натурного двигателя, летные испытания которого намечались на 1992 г. 

 
1 –  трубка Фильда; 2 – СГ. 

Рисунок 1.3. – Камера сгорания ЖРД HIPEX (размеры в мм)  
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При анализе патентов по новым конструктивным внедрением в камеру 

ЖРД  найдено много интересных отечественных работ. Ниже будет проведён 

обзор наиболее интересных конструктивных решений. 

В [88] приведена камера ЖРД, работающая по безгенераторной схеме. 

Камера ЖРД включает в себя (рисунок 1.4):  

− наружное днище 1, корпус камеры 2 и СГ 3, состоящую из перифе-

рийной части 4 и центральной части 5, магистрали подвода 7,8,9 и ма-

гистрали отвода 10; 

− кольцевое центральное тело 11 с двухсторонним расположением ка-

налов охлаждения 12 в полости головки 3 и полости камеры сгорания 

13, состоящие из двух частей; 

− магистраль подвода охладителя 15 в кольцевое центральное тело и 

магистраль 16 отвода охладителя из центрального тела. 

 
1 – наружное днище; 2 – корпус камеры; 3 – СГ; 4- периферийная часть СГ; 5 – 

центральная часть СГ; 7,8,9 – магистрали подвода; 10 – магистраль отвода; 11 – кольцевое 

центральное тело; 12 – каналы охлаждения; 13 – полость камеры сгорания; 15 - маги-

страль подвода охладителя; 16 – магистраль отвода охладителя. 

Рисунок 1.4. – Камера ЖРД, работающая по безгенераторной схеме  

На рисунке 1.5 показан поперечный разрез камеры в районе смеситель-

ной головки, где: 
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− СГ 3, состоящая из периферийной части 4 с форсунками 17 и цен-

тральной части 5 с форсунками 18 соединенные пилонами 6; 

− части кольцевого центрального тела 14 с двухсторонним расположе-

нием каналов охлаждения 12. 

 

 
3 – СГ, 4 – периферийная часть СГ; 5 – центральная часть СГ; 6 – пилоны; 12 – кана-

лы охлаждения; 14 – кольцевое центральное тело; 17,18 – форсунки. 

Рисунок 1.5. – Поперечный разрез смесительной головки  

На рисунке 1.6 показан поперечный разрез кольцевого центрального те-

ла, расположенного в полости наружного днища 1, где 11 - кольцевое цен-
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тральное тело с двухсторонним расположением каналов охлаждения 12 и ин-

тенсификаторами 19. 

 
11 – кольцевое центральное тело; 12 – каналы охлаждения; 19 – интенсификаторы. 

Рисунок 1.6. – Поперечный разрез кольцевого центрального тела  

Камера ЖРД работает следующими образом. 

По соответствующим командам подается горючее из подводных маги-

стралей 7 и 15 на поступление в тракты охлаждения корпуса камеры 2 и 

кольцевого центрального тела 11. В соответствии с циклограммой работы 

двигателя из подводящей магистрали 8 горючее поступает в периферийную 

часть 4 головки с форсунками 17 по пилонам 6 в центральную часть головки 

5 с форсунками 18, а из подводящей магистрали 9 окислитель поступает в 

полости наружного днища и затем в периферийную и центральную части 4 и 

5 смесительной головки 3. По команде в камере осуществляется поджиг и 

сгорание компонентов топлива и в камере происходит процесс горения ком-

понентов топлива.  



35 
 

В результате сгорания компонентов топлива увеличенная масса горюче-

го, находящегося в тракте охлаждения камеры 2 и трактах охлаждения 12 

кольцевого центрального тела 11, нагревается до расчетного значения и по-

ступает в выходные магистрали 10 и 16. В дальнейшем эта увеличенная мас-

са горючего с повышенным теплосодержанием поступает на лопатки турби-

ны. Использование теплообменника с каналами охлаждения, выполненные с 

двухсторонним расположением, а на наружной и (или) внутренней поверхно-

сти теплообменника использование интенсификаторов теплообмена, напри-

мер, в виде ребер или канавок, снижает гидравлическое сопротивление кана-

лов охлаждения теплообменника, примерно, в четыре раза при сохранении 

площади теплообмена, повышает эффективность теплообмена, что дополни-

тельно увеличивает мощность турбины жидкостного ракетного двигателя, 

работающего по безгазогенераторной схеме, и соответственно давление в ка-

мере, что повышает удельный импульс тяги ракетного двигателя.  

Использование теплообменника, состоящего хотя бы в одной полости 

сечения из не менее чем двух сегментов, а на наружной и (или) внутренней 

поверхности теплообменника интенсификаторов теплообмена, например, в 

виде ребер или канавок позволяет повысить эффективность теплообмена, что 

повышает мощность на турбине и организовать переток компонентов топли-

ва в полостях смесительной головки из периферийной в центральную часть 

без необходимости организации дополнительных коллекторов для подвода 

топлива в центральных частях смесительной головки, что снижает массу 

конструкции. 

Использование теплообменника, закрепленного на наружном днище и 

пилонах корпуса головки, у которого коллектор входа и (или) выхода распо-

ложены вне полости камеры, а на наружной и (или) внутренней поверхности 

теплообменника выполнены интенсификаторы теплообмена, например, в ви-

де ребер или канавок упрощает конструкцию коллекторов подвода и отвода 

охладителя, делает возможным организацию параллельного распределения 

охладителя между трактом охлаждения камеры и теплообменника, что сни-
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жает общее гидравлическое сопротивление, повышает эффективность тепло-

обмена, что дополнительно увеличивает мощность турбины жидкостного ра-

кетного двигателя, работающего по безгазогенераторной схеме, и, соответ-

ственно, давление в камере, что повышает удельный импульс тяги жидкост-

ного ракетного двигателя. Предложенные технические решения позволяют 

обеспечить значительное увеличение тяги до 30÷35 тс ракетного двигателя, 

работающего по безгазогенераторной схеме. 

Интересен так же патент [89] с теплообменным аппаратом, установлен-

ным в КС.  

Сущность изобретения иллюстрируется чертежами, где на рисунке 1.7  

показан общий вид камеры ЖРД в продольном разрезе, на рисунке 1.8 - про-

дольный разрез смесительной головки камеры ЖРД, на рисунке 1.9 - попе-

речный разрез камеры ЖРД в варианте исполнения. 
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1 – КС; 2 – критическое сечение; 3 – сопло; 4 – СГ; 5 – блок подачи окислителя; 6 – 

блок подачи горючего; 7 – блок огневого днища; 8 – соосно-струйные форсунки; 9 – труб-

ка Фильда; 12 – полость; 13 – ТО; 14 - полость 

Рисунок 1.7. – Общий вид камеры ЖРД в продольном разрезе  
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Предложенная камера ЖРД содержит регенеративно охлаждаемую ка-

меру сгорания 1 с критическим сечением 2 и соплом 3, смесительную голов-

ку 4, включающую в себя блок подачи окислителя 5, блок подачи горючего 6, 

блок огневого днища 7, при этом в указанных блоках по концентрическим 

окружностям установлены соосно-струйные форсунки 8, причем во внутрен-

ней полости камеры сгорания 1 расположены теплообменные элементы, вы-

полненные в виде трубок Фильда 9. Трубка Фильда 9 включает в себя наруж-

ную трубку 10 и внутреннюю трубку 11 (рисунок 1.8). Вход наружной труб-

ки 10 соединен с полостью 12 блока огневого днища 7, которая сообщается с 

трактом охлаждения 13 камеры сгорания 1, а выход внутренней трубки 11 

соединен с полостью 14 блока огневого днища 7.  

В варианте исполнения на внешней поверхности трубок Фильда 9 вы-

полнены ребра 15 (рисунок 1.9). 

Предложенная камера ЖРД работает следующим образом.  

Горючее из насоса турбонасосного агрегата ЖРД поступает в тракт 

охлаждения 13 камеры сгорания 1 и далее в полость 12 блока огневого днища 

7. В полости 12 горючее равномерно распределяется между трубками Фильда 

9. По кольцевому зазору между внутренней поверхностью наружной трубки 

10 и наружной поверхностью внутренней трубки 11 горючее поступает к 

глухому концу наружной трубки 10, где оно разворачивается и направляется 

по внутренней трубке 11 в полость 14 блока огневого днища 7. Из полости 14 

горючее поступает в турбины турбонасосных агрегатов ЖРД и далее в блок 

подачи горючего 6 смесительной головки 4, где оно равномерно распределя-

ется по соосно-струйным форсункам 8.  

Окислитель подается из насоса турбонасосного агрегата в блок подачи 

окислителя 5 смесительной головки 4, где он равномерно распределяется по 

соосно-струйным форсункам 8.  

Из соосно-струйных форсунок 8 компоненты топлива поступают в каме-

ру сгорания 1, где они воспламеняются и сгорают. Продукты сгорания ком-

понентов топлива, контактируя с внутренней поверхностью камеры сгорания 
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1 и наружной поверхностью трубок Фильда 9, отдают тепло горючему, кото-

рое приводит в действие турбины и связанные с ними насосы турбонасосных 

агрегатов ЖРД.  

В варианте исполнения на внешней поверхности трубок Фильда 9 вы-

полнены ребра 15, что позволяет интенсифицировать процесс теплопередачи.  

Использование предлагаемого изобретения позволит повысить давление 

в камере ЖРД за счет улучшения условий теплообмена между продуктами 

сгорания и компонентом топлива, используемого для привода турбин турбо-

насосных агрегатов. 

 
4 – СГ; 5 – блок подачи окислителя; 6 – блок подачи горючего; 7 – блок огневого 

днища; 8 – соосно-струйные форсунки; 9 – трубка Фильда; 10 – наружная трубка; 11 – 

внутренняя трубка; 12 – полость; 14 – полость. 

Рисунок 1.8. – Продольный разрез смесительной головки камеры ЖРД  



40 
 

 
9 – трубка Фильда; 10 – наружная трубка; 11 – внутренняя трубка; 15 – рёбра 

Рисунок 1.9. – Поперечный разрез камеры ЖРД  

1.3. Анализ эффективных методов интенсификации теплообмена 

В современных условиях и в перспективе один из важных путей повы-

шения экономичности энергетических установок — совершенствование теп-

лообменного оборудования с помощью внедрения эффективных способов 

интенсификации теплообмена. Посредством интенсификации теплообмена 

увеличивается количество тепла, передаваемого через единицу поверхности 

теплообмена, и, соответственно, уменьшаются массогабаритные показатели 

теплообменника; достигается более выгодное соотношение между передава-

емым количеством тепла и мощностью, затрачиваемой на прокачивание теп-

лоносителей. Высокое техническое качество интенсифицированного тепло-

обменного оборудования улучшает общие характеристики энерготехнологи-

ческих установок.  

При разработке теплообменного оборудования используется довольно 

широкий перечень способов интенсификации, некоторые из них являются 

для теплоэнергетики достаточно традиционными: использование турбулент-

ного режима течения теплоносителей, шероховатых поверхностей теплооб-

мена, криволинейных каналов; уменьшение диаметра каналов; тесные пучки 

труб; повышение скорости течения сред; оребрение поверхности теплообме-

на; применение турбулизаторов потоков теплоносителей, псевдосжиженного 

слоя; устройство поперечных перегородок в трубном пучке. Активное иссле-

дование и внедрение в промышленность различных методов интенсификации 
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теплообмена обусловлены достижением больших практических результатов 

за счет уменьшения массы тепломассообменной аппаратуры или значитель-

ного повышения ее эффективности. 

При исследовании источников [68, 69, 70, 71, 72, 73, 74] можно перечис-

лить и классифицировать основные методы интенсификации теплообмена и 

рабочего процесса в теплообменниках и энергетических установках: 

− интенсификация конвективного теплообмена в однофазной среде виб-

рацией поверхности; 

− интенсификация вибрацией жидкости; 

− вдув или отсос газа; 

− воздействие на поток турбулизирующими вставками; 

− механическое воздействие на поток путем перемешивания жидкости 

или вращения поверхности теплообмена; 

− увеличение площади поверхности теплообмена путем ее оребрения 

(развитые поверхности); 

− воздействие на теплоотдачу путем добавок в жидкость твердых ча-

стиц или газовых пузырьков; 

− комбинированные способы интенсификации теплообмена; 

− интенсификация теплоотдачи кипением при вынужденном движении; 

− конденсация пара в каналах в условиях вынужденного движения. 

Разработаны и исследуются самые различные методы интенсификации 

теплообмена. Принципиально их классифицируют на две категории [84]:  

1) активные методы интенсификации: механическое воздействие на по-

верхность теплообмена (вращение или вибрация поверхности, перемешива-

ние жидкости и т. п.); воздействие на поток электрическим, магнитным или 

акустическим полем, пульсациями давления; вдув или отсос рабочей среды 

через пористую поверхность и др; 

2) пассивные методы, в основе которых — воздействие на поток формой 

поверхности теплообмена: применение вставных интенсификаторов (винто-
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вых, локальных иди пластинчатых завихрителей потока), различное оребре-

ние поверхности теплообмена и др.  

Рассматриваемые методы интенсификации конвективного теплообмена 

относятся ко второй категории, и их, в свою очередь, можно разделить на 

следующие основные группы:  

1) придание потоку жидкости вращательно-поступательного движения;  

2) разрушение пристенных слоев жидкости.  

Первый способ заключается в создании закрученного движения потока с 

помощью ленточных, шнековых или пластинчатых завихрителей. Такие за-

вихрители воздействуют на весь поток.  

Второй способ состоит в воздействии на пристенную область течения за 

счет искусственной шероховатости в виде различного типа накаток на внут-

ренней стенке труб, проволочных спиралей и т. п. 

Поверхности теплообмена делятся принципиально на макроструктурные 

и микроструктурные [70].  

1.3.1. Развитые поверхности теплообмена. 

Макроструктура поверхности теплообмена в общем виде характеризует-

ся наличием на поверхности изменений геометрии путем проведения техно-

логических операций (гофрирование, выдавки, оребрение, ошиповки и т.д.). 

При их отсутствии принято называть поверхности технически гладкими. Раз-

витые поверхности приведены на рисунке 1.10. 
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а) – плоских стенок: 1,2,3 – одностороннее оребрение; 4-двухстороннее оребрение; 5 

– гофрирование. 

б) – наружных поверхностей труб, каналов и теплоотводящих стержней: 6,7,8 – по-

перечные рёбра; 7 – перфорированные; 8 – гофрированные; 9,10,11 – продольные рёбра; 

12 – спиралевидные с проволочным турбулизатором; 13 – веерообразные с проволочным 

турбулизатором. 

Рисунок 1.10. – Варианты развитых плоских макроструктур поверхностей 

теплообмена  

В ЖРД активно применяют развитые поверхности различных конфигу-

раций, образующих каналы ТО, причем чем больше КПД поверхности, тем 

больше интенсификация теплообмена со стороны охлаждающего теплоноси-

теля. 
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1.3.2. Микроструктурные поверхности 

Микроструктурные поверхности теплообмена характеризуют микрогео-

метрию технической поверхности. Микрогеометрия твердых технических 

поверхностей характеризуется профильной шероховатостью и ее стереомет-

рическим изображением. Профильная шероховатость представляется в виде 

геометрического изображения структуры разреза перпендикулярной плоско-

сти поверхности. Реальная профильная шероховатость (рисунок 1.11) опре-

деляется механическими, оптическими, ультраакустическими, рентгеновски-

ми, электрографическими и магнитометрическими методами. 

 

Рисунок 1.11. – Основные характеристики профильной микрошероховатости 

твердого тела   

Максимальное расстояние между линиями выступов и впадин – Rmax; 

среднее арифметическое значение шага неровностей профиля – S   в пределах 

базовой длины L - Smi; относительная длина профиля - tp. 

Параметрами профильной шероховатости в координатах x, y являются: 

среднее арифметическое отклонение профиля 

𝑅𝑅𝑎𝑎 ≡
1
𝐿𝐿
� |𝑦𝑦(𝑥𝑥)|𝑑𝑑𝑥𝑥
𝛿𝛿

0
 (1.1) 

 

или приближенно 
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𝑅𝑅𝑎𝑎 ≡
1
𝑛𝑛
�|𝑦𝑦𝑖𝑖|
𝑛𝑛

 (1.2) 
 

высота неровностей профиля по 10 точкам 

𝑅𝑅𝑧𝑧 ≡
1
5��

⌈𝐻𝐻𝑖𝑖.max⌉
5

1

+ �⌈𝐻𝐻𝑖𝑖.min⌉
5

1

� (1.3) 
 

 

Для каждого вида обработки поверхности (класса) предельное значение 

параметров Ra, Rz, Rмакс, Sm, и tp определяют по ГОСТ 2789-73, где H – аб-

солютное отклонение профиля от средней линии по оси y; L – длина базовой 

линии (базовая длина). 

Основное термическое сопротивление теплообмену лежит в погранич-

ном слое у стенки. Поэтому, главное воздействие для увеличения интенсив-

ности теплообмена должно быть направлено на турбулизацию именно погра-

ничного слоя. Это может достигаться: 

1) путем создания искусственной шероховатости поверхности. При 

этом высота выступов шероховатости Δ должна быть больше толщины по-

граничного слоя; 

2) разрушением вязкого подслоя с помощью лунок, каверн, выступов 

для создания многомерных вихревых течений; 

3) повышением неустойчивости пограничного слоя. 

С возрастанием числа Рейнольдса Re толщина вязкого подслоя умень-

шается, и при достижении определённого значения Re она может быть 

меньше высоты выступов (δ<Δ) (Рисунок 1.12). При этом выступы усилива-

ют вихреобразование, а, следовательно, и увеличивают гидравлические поте-

ри, что выражается увеличением ξ с ростом числа Re.  

Таким образом, трубы можно считать гидравлически гладкими, пока вы-

сота шероховатых выступов меньше толщины вязкого подслоя. 
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а – δт>Δ, б- δт<Δ, 

Рисунок 1.12. – Схема обтекания при различных режимов течения 

В [69, 70, 83] приведены сведения о искусственной шероховатости. Раз-

личают естественную, обусловленную технологией производства или экс-

плуатации поверхности, и искусственную шероховатость, т.е. специально 

нанесённую на поверхность трубы или энергетической установки попереч-

ные выступы или впадины. Искусственная шероховатость создается в целях 

интенсификации теплообмена или рабочего процесса, при этом увеличиваа-

ется и гидравлическое сопротивление. 

Впервые течение в трубах с песочной шероховатостью исследовал И. 

Никурадзе, полученное им уравнение для коэффициента сопротивления труб 

с песочной шероховатостью [73]: 

𝜉𝜉 =
1

(2 lg �𝑟𝑟0
𝑘𝑘𝑠𝑠
� + 1.74)

 (1.4) 
 

где    ro – радиус трубы, м; 

         ks – высота выступов шероховатости, м. 

В России огромных успехов в исследование искусственной шерохова-

тость и внедрения её в промышленность добился Дрейцер Г.А с коллегами 

[70]. Так же обширные сведения о шероховатости и отрывных течениях со-
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держатся в публикациях Гортышева Ю.Ф, Светлова Ю.В., Митрофановы О. 

В. и других авторов [68, 69, 71, 72, 84, 85]. При рациональном выполнении 

искусственной шероховатости можно добиться увеличения коэффициента 

теплоотдачи в два – три раза. Имеется обширный экспериментальный мате-

риал по теплообмену в шероховатых трубах. В ряде литературных источни-

ков предпринято его обобщение на основе эмпирических или полуэмпириче-

ских зависимостей. Обзор этих публикаций имеется в монографиях Дрейцера 

Г.А [70] и Мигая В.К [86]. 

В пристеночном слое толщиной y+= 60 - 160 срабатывается 60…70% 

располагаемого температурного напора [70, 83]. 

Чем больше число Прандтля, тем на более узкий пограничный слой це-

лесообразно воздействовать. Следовательно, наибольшего эффекта в интен-

сификации теплоотдачи можно добиться, если турбулизировать именно при-

стеночный слой, а не весь поток. Турбулизация ядра потока незначительно 

увеличит теплоотдачу, но приведет к большому росту гидравлических по-

терь. 

Эффективным методом интенсификации теплоотдачи является создание 

в пристенной области отрывных зон. Наилучшие результаты получаются при 

дискретной турбулизации потока на дне канала, причем источники турбу-

лентных вихрей – плавные очерченные выступы или канавки с высотой y+= 

60 – 160. При чем они не должны быть расположены слишком часто (t/h 

<5…10, где t – шаг, h – высота турбулизатора), так как при этом турбулент-

ные пульсации, возникающие за турбулизатором, не успевают заметно за-

тухнуть на пути к следующему турбулизатору и будут диффундировать в яд-

ро, увеличивая интенсивность пульсаций. Подобное явление имеет место в 

шероховатых трубах и ведет к значительному росту гидравлических потерь 

при незначительном увеличении теплоотдачи.  

При слишком большом (t/h> 50…100) расстоянии между турбулизато-

рами дополнительная турбулентность успевает заметно затухнуть на некото-
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ром расстоянии от турбулизатора и будет мало отличаться по структуре по-

тока от гладкого канала. 

Максимальные значения увеличения теплоотдачи Nu/Nuгл и гидравли-

ческого сопротивления ξ/ξгл достигаются при t/h =10…13, причём макси-

мум Nu/Nuгл не зависит от формы турбулизатора, а максимум ξ/ξгл  силь-

но от неё зависит. Он минимален при плавной форме турбулизаторов. 

Для интенсификации теплообмена в оребренных каналах следует ис-

пользовать искусственную шероховатость с элементами прямоугольного и 

полукруглого профиля, расположенными на одинаковом расстоянии друг от 

друга с шагом S=(10…13)h. На рис. 1.13 изображена структура течения вдоль 

шероховатой стенки с прямоугольными элементами. 

 

Рисунок 1.13. – Искусственная шероховатость с прямоугольными (а, б, в) и 

плавно очерченными выступами (г) :  

а — 1 = 8h; б — 1 = 4h; в — 1 = h. 

В результате отрыва потока за выступом возникает вихревая зона, про-

тяженность которой до точки присоединения составляет (6...8) h. За этой зо-
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ной формируется поле скорости, приближающееся к полю в гладкой трубе. 

Перед следующим выступом также возникает небольшая вихревая зона про-

тяженностью (1...2) h. Если расстояние между выступами невелико (S <= 6 h), 

то вихревые зоны заполняют всю ширину впадины. Большинство работ [70, 

83] указывают на то, что форма турбулизатора не влияет на теплообмен, но 

оказывает существенное влияние на гидравлическое сопротивление. 

1.4. Постановка задачи. 

На основании проделанного анализа литературных данных, известных 

конструкций были выявлены недостататки в разработке исследуемого объек-

та, что позволило сформулировать постановку задачи в целях получения вы-

соких значений УИТ – разработать новую эффективную систему позволяю-

щую производить надежное охлаждение высокотеплонапряженных элемен-

тов конструкции КС водородных безгазогенераторных ЖРД. 
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2. МЕТОДИКА РАСЧЁТА ОХЛАЖДЕНИЯ КАМЕРЫ ДВИГАТЕЛЯ 

Статистические данные применения серийных ЖРД показывают, что 

порядка 30 % отказов двигателей связанны с камерой сгорания, причем 

большая часть проблем обусловлена недостаточной эффективностью охла-

ждения корпуса камеры ЖРД. Охлаждение должно быть организовано таким 

образом, чтобы в условиях высокотемпературных и высокоэнтальпийных 

тепловых нагрузках обеспечивалась допустимая температура конструкции 

корпуса при приемлемых гидравлических потерях в ТО. Основным инстру-

ментом для окончательного этапа проектирования и детальной увязки (пере-

увязки) энергетических параметров является тепловой расчёт охлаждения 

ЖРД. Результаты тепловых расчётов используется для определения работо-

способности и экономичности ЖРД при заданных параметрах его работы. 

Создание эффективного охлаждения корпуса камеры ЖРД является оп-

тимизационной многопараметрической задачей. При решении оптимизаци-

онной задачи по определению предварительного облика корпуса камеры 

ЖРД решается сопряжённая тепловая задача с детальным многопараметри-

ческим анализом множества вариантов параметров оребрения ТО, схем и ви-

дов охлаждения (в случае, если охладитель при  заложенных мощностях на 

прокачку, допустимых параметрах и потерях не забирает достаточный тепло-

съём с корпуса, т.е. хладагент с небольшой охлаждающей способностью) при 

заданных проектных ограничениях, которые накладываются схемой двигате-

ля, давлением в камере, заложенными сопротивлениями и величиной давле-

ния на входе в двигатель. Окончательным ответом на вопрос о достаточности 

охлаждения корпуса камеры и выходом из оптимизационного цикла является 

не только соблюдение всех заложенных проектировочных ограничений, но и 

также поверочный прочностной расчёт оболочек с определением коэффици-

ентов запаса. 

Методика расчёта охлаждения разработана на базе методов расчёта по-

граничного слоя Иевлева В.М. [1, 2, 3, 5 - 14] и переработана в алгоритмизи-

рованную программу в среде VisualBasic с графическим интерфейсом Excel. 
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Программа представляет собой многопараметрический оптимизационный 

инструментарий в квазистатическом приближении.  

Оценка правильности и адекватности методики проводилась по отрасле-

вым расчётам охлаждения двигателей и приближённым конструкторским 

решениям [17]. 

Последовательность действий, следующая. 

1. Определяется первоочередной набор исходных данных для проекти-

рования охлаждения камеры, п.п. 1 - 4: 

2. геометрические параметры ГДП камеры двигателя;  

3. назначаются допустимые параметры для проектирования охлаждения 

камеры двигателя, допустимые параметры в ТО двигателя; 

4. задаются или определяются итерационно исходные данные для проек-

тирования охлаждения камеры: 

а) итерационно определяется тип, схема охлаждения и количество теп-

лообменных аппаратов в камере двигателя (определяются с учётом ТС кор-

пуса двигателя); 

б) общие параметры на входе для охлаждения корпуса двигателя.  

5. задаются исходные данные в газодинамическом тракте двигателя: 

а) полные параметры смесеобразования через корпус камеры двигателя 

(расходы массовые О и Г в ядре потока, в зоне обратных токов, в пристенных 

слоях – ПРС или ПГРС вблизи стенки); 

б) газодинамические и термодинамические параметры на входе в двига-

тель; 

в) параметры для расчёта конвективной составляющей теплового пото-

ка; 

г) параметры для расчёта лучистой составляющей теплового потокп. 

6. разбиение геометрии ГДП камеры на количество сечений; 

7. определение КИО и соотношения КТ на выходе из СГ в зонах: 

а) ядра потока; 
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б) обратных токов; 

в) ПРС и ПГРС. 

8. расчёт распределения газодинамических и термодинамических пара-

метров в ядре потока по всей длине ГДП камеры двигателя [5, 6]. 

9. определение суммарных тепловых потоков в стенку КС: 

а) расчёт распределения плотности лучистого потока (расчёт в пер-

вом приближении при одной фиксированной температуры стенки со стороны 

газа) [1, 6, 7, 8, 10]; 

б) расчёт распределения конвективного теплового потока (расчёт в 

первом приближении)[1, 6, 5, 9, 10]. 

10. расчёт регенеративного охлаждения корпуса двигателя: 

а) определение геометрии коллектора, расчёт основных параметров 

жидкости на входе в коллектор [4, 3]; 

б) определение диаметра отверстий в коллекторе, расчёт основных 

параметров жидкости на выходе из коллектора [4, 3]; 

в) итерационный поиск оптимальной геометрии тракта охлаждения 

для охлаждающей жидкости, подбор параметров оребрения с учётом мини-

мального количество секций оребрения (оптимального места стыков рёбер) и 

потерь давления и максимального теплосъёма стенок охлаждающего тракта; 

г) вычисление основных параметров хладагента в тракте охлажде-

ния камеры двигателя на всех режимах; 

д) расчёты температуры огневой стенки с учётом пересчёта и пере-

определение тепловых потоков с использованием итерационного разностного 

метода расчёта до заданной расчётной сходимости (т.е. результатом выхода 

из итерации в текущем сечении служит уточнение значений тепловых пото-

ков последовательно между итерациями до заданной точности) [2, 5, 9]; 

е) определение теплового состояния стенок корпуса камеры. 

11. Проверяются соответствие допустимых параметров и условия эф-

фективности данного вида охлаждения корпуса камеры двигателя, в случае 
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если есть превышение по любому из допустимых параметров проводится ин-

тенсификация параметров теплообмена и последовательно повторяются рас-

чёты по пунктам [3, 4, 7, 7, 8, 9]. 

Определение основных параметров при расчёте охлаждения двигателя 

приведено так же на укрупнённой блок-схеме расчёта охлаждения двигателя 

представленной на рисунке 2.1. 

 

Рисунок 2.1. – Укрупнённая блок-схема расчёта охлаждения двигателя 
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2.2. Методика расчёта ГДП и энергетических параметров ЖРД 

В данной подглаве приводятся основные расчёты энергетических и гео-

метрических параметров ЖРД.  

Термодинамические параметры в камере определяются с помощью базы 

данных математической модели. База данных создавалась согласно расчётам 

в программе ASTRA-M. 

Геометрия ГДП профиля представлена на рисунке 2.2. 

 

Рисунок 2.2. – Геометрия ГДП ЖРД  

Геометрическая степень расширения сопла определяется по формуле 

(2.1): 

𝐹𝐹а.отн =
� 2
𝑘𝑘+1

�
1

𝑘𝑘−1 × �𝑘𝑘−1
𝑘𝑘+1

�𝑃𝑃𝑎𝑎
𝑃𝑃𝑘𝑘
� × �1 − �𝑃𝑃𝑎𝑎

𝑃𝑃𝑘𝑘
�
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘

, (2.1) 
 

где    Pa – давление на срезе сопла, Па; Pk – давление в камере, Па; k – показа-

тель адиабаты в камере сгорания. 

Коэффициент тяги в пустоте определяется по формуле (2.2): 
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𝐾𝐾т.п = 2
𝑘𝑘

√𝑘𝑘2 − 1
× �

2
𝑘𝑘 + 1�

1
𝑘𝑘−1 �1 − �

𝑃𝑃𝑎𝑎
𝑃𝑃𝑘𝑘
�
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘

×

⎝

⎜
⎛

1 +
𝑘𝑘 − 1

2𝑘𝑘

�𝑃𝑃𝑎𝑎
𝑃𝑃𝑘𝑘
�
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘

1 − �𝑃𝑃𝑎𝑎
𝑃𝑃𝑘𝑘
�
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘

⎠

⎟
⎞

. (2.2) 
 

Скорость истечения на срезе сопла определяется по формуле (2.3):  

𝑊𝑊𝑎𝑎 = 𝜑𝜑сумм × �2
𝑘𝑘

𝑘𝑘 − 1𝑅𝑅𝑘𝑘𝑇𝑇𝑘𝑘 × �1 − �
𝑃𝑃𝑎𝑎
𝑃𝑃𝑘𝑘
�
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘
�, (2.3) 

 

где    Tк – температура продуктов сгорания в КС, К; Rk – газовая постоянная в 

КС, Дж/(кг∙К); 𝜑𝜑сумм = 𝜑𝜑к × 𝜑𝜑с – коэффициент удельного импульса. 

Идеальная площадь критического сечения определяется по формуле 

(2.4): 

𝐹𝐹кр.ид =
𝑃𝑃

𝐾𝐾т.п × 𝑃𝑃к
. (2.4) 

 

Идеальная площадь среза сопла определяется по формуле (2.5): 

𝐹𝐹а.ид = 𝐹𝐹а.отн × 𝐹𝐹кр.ид. (2.5) 
 

Действительная площадь критического сечения определяется по форму-

ле (2.6): 

𝐹𝐹кр.д =
𝐹𝐹кр.ид

𝜑𝜑с
. (2.6) 

 

Идеальный суммарный массовый расход определяется по формуле (2.7):  

𝑚𝑚сумм.ид =
𝑃𝑃 − (𝑃𝑃𝑎𝑎 − 𝑃𝑃н) × 𝐹𝐹𝑎𝑎.ид

𝑊𝑊𝑎𝑎.ид
, (2.7) 

 

где    Pн – наружное давление, Па. 

Теоретический удельный импульс определяется по формуле (2.8): 

𝐼𝐼у.теор = 𝑊𝑊𝑎𝑎.ид + (𝑃𝑃𝑎𝑎 − 𝑃𝑃н) ×
𝐹𝐹𝑎𝑎.ид

𝑚𝑚сумм.ид
. (2.8) 

 

Действительный удельный импульс определяется по формуле (2.9): 
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𝐼𝐼у.д = 𝐼𝐼у.теор × 𝜑𝜑сумм. (2.9) 
 

Действительный суммарный массовый расход определяется по формуле 

(2.10):  

𝑚𝑚сумм.д =
𝑃𝑃
𝐼𝐼у.д

. (2.10) 
 

Действительная площадь среза сопла определяется по формуле (2.11): 

𝐹𝐹а.д =
𝐹𝐹а.ид

𝜑𝜑с2
. (2.11) 

 

Диаметр камеры определяется по формуле (2.12):  

𝐷𝐷к =  𝐷𝐷кр × �𝐹𝐹𝑘𝑘.отн. (2.12) 
 

Входная часть КС профилируется с двумя сопряжёнными радиусами и 

коническим участком между ними. 

Длина первой сопряжённого радиуса во входной части камеры опреде-

ляется по формуле (2.13): 

𝐿𝐿1 =  𝑅𝑅1 × 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛𝛽𝛽вх. (2.13) 
 

Длина конического участка во входной части камеры определяется по 

формуле (2.14): 

𝐿𝐿кон =  
𝑦𝑦1 − 𝑦𝑦2
𝑡𝑡𝑡𝑡𝛽𝛽вх

. (2.14) 
 

Радиус первого сопряжённого радиуса во входной части камеры опреде-

ляется по формуле (2.15): 

𝑦𝑦1 =  𝑅𝑅1 × (𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠𝛽𝛽вх − 1) + 𝑅𝑅к. (2.15) 
 

Радиус второго сопряжённого радиуса во входной части камеры опреде-

ляется по формуле (2.16): 

𝑦𝑦2 =  𝑅𝑅кр + 𝑅𝑅2 × (1 −  𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠𝛽𝛽вх). (2.16) 
 

Длина второго сопряжённого радиуса во входной части камеры опреде-

ляется по формуле (2.17): 
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𝐿𝐿2 =  𝑅𝑅2 × 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛𝛽𝛽вх. (2.17) 
 

Длина входной части камеры определяется по формуле (2.18): 

𝐿𝐿вх =  𝐿𝐿1 + 𝐿𝐿кон + 𝐿𝐿2. (2.18) 
 

Объём первой сопряжённой части во входной части камеры определяет-

ся по формуле (2.19): 

𝑉𝑉1 =  𝜋𝜋𝑅𝑅1 �𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛𝛽𝛽вх × �1 + �1 −
𝑅𝑅к
𝑅𝑅1
�
2

−
1
3 ×

1

1 + 𝑡𝑡𝑡𝑡
1
2𝛽𝛽вх

� − �1 −
𝑅𝑅к
𝑅𝑅1
�

× (arcsin (𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛𝛽𝛽вх) + 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛𝛽𝛽вх× 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠𝛽𝛽вх)�. 
(2.19) 

 

Объём конического участка во входной части камеры определяется по 

формуле (2.20): 

𝑉𝑉кон =  
𝜋𝜋
3 × 𝐿𝐿кон × (𝑦𝑦12 + 𝑦𝑦1 × 𝑦𝑦2 + 𝑦𝑦22). (2.20) 

 

Объём второй сопряжённой части во входной части камеры определяет-

ся по формуле (2.21): 

𝑉𝑉2 =  𝜋𝜋𝑅𝑅23 �𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛𝛽𝛽вх × �1 + �1 −
𝑅𝑅кр
𝑅𝑅1

�
2

−
1
3 × 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛2𝛽𝛽вх� − �1 +

𝑅𝑅кр
𝑅𝑅2

�

× (𝛽𝛽вх + 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛𝛽𝛽вх× 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠𝛽𝛽вх)�. 
(2.21) 

 

Объём входной части камеры определяется по формуле (2.22): 

𝑉𝑉вх = 𝑉𝑉1 + 𝑉𝑉кон + 𝑉𝑉2. (2.22) 
 

Приведённая длина дозвуковой части определяется по формуле (2.23): 

𝐿𝐿пр =  
12550
�10 × 𝑃𝑃к

. (2.23) 
 

Объём дозвуковой части камеры определяется по формуле (2.24): 

𝑉𝑉к = 𝐿𝐿пр × 𝐹𝐹кр.д. (2.24) 
 

Длина цилиндрической части камеры определяется по формуле (2.25): 
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𝐿𝐿ц =  
𝑉𝑉к − 𝑉𝑉вх
𝐹𝐹к

. (2.25) 
 

Относительная площадь среза сопла определяется по формуле (2.26): 

𝐹𝐹𝑎𝑎.отн =  
𝐹𝐹к
𝐹𝐹кр

. (2.26) 
 

Относительный диаметр среза сопла определяется по формуле (2.27):  

𝐷𝐷𝑎𝑎.отн =  �𝐹𝐹𝑎𝑎.отн. (2.27) 
 

Угол касательной к контуру вблизи критического сечения сопла опреде-

ляется по интерполяции таблиц [6] в математической модели  по следующей 

зависимости (2.28):    

𝛽𝛽𝑚𝑚 = 𝑓𝑓(𝛽𝛽𝑎𝑎,𝐷𝐷𝑎𝑎.отн, 𝑘𝑘). (2.28) 
 

Относительная длина среза сопла определяется путём интерполяции 

таблиц [6] в математической модели согласно следующей зависимости (2.29): 

𝑋𝑋𝑎𝑎.отн = 𝑓𝑓(𝛽𝛽𝑚𝑚,𝛽𝛽𝑎𝑎,𝑘𝑘). (2.29) 
 

Длина сверхзвуковой части сопла определяется по формуле (2.30): 

𝐿𝐿𝑎𝑎 = 𝑋𝑋𝑎𝑎.отн × 𝑅𝑅кр (2.30) 
 

2.3. Способ разбиения ГДП на сечения 

Согласно расчётам основной геометрии камеры, ГДП необходимо раз-

бить на общее количество сечений. В данной подглаве приводится методика 

разбиения КС и сопла на сечения. 

В цилиндрической части камера разбивается на сечения по формуле 

(2.31): 

𝑑𝑑𝑥𝑥 =
𝐿𝐿ц
𝑁𝑁цил

; 

𝑋𝑋(𝑠𝑠) = 𝑥𝑥(𝑠𝑠 − 1) + 𝑑𝑑𝑥𝑥; 
𝐷𝐷(𝑠𝑠) = 𝐷𝐷к. 

(2.31) 
 

Во входной части для первого сопряжённого радиуса камера разбивается 

на сечения по формулам (2.32): 
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𝑑𝑑𝑥𝑥 =
𝐿𝐿вх.1

𝑁𝑁вх.1
; 

𝑋𝑋(𝑠𝑠) = 𝑥𝑥(𝑠𝑠 − 1) + 𝑑𝑑𝑥𝑥; 

𝐷𝐷(𝑠𝑠) = 2 × ��𝑅𝑅12 − �𝑋𝑋(𝑠𝑠)− 𝐿𝐿ц�
2 − (𝑅𝑅1 − 𝑅𝑅к)�. 

(2.32) 
 

Во входной части для конического участка камера разбивается на сече-

ния по формулам (2.33): 

𝑑𝑑𝑥𝑥 =
𝐿𝐿вх.кон

𝑁𝑁вх.кон
; 

𝑋𝑋(𝑠𝑠) = 𝑥𝑥(𝑠𝑠 − 1) + 𝑑𝑑𝑥𝑥; 
𝐷𝐷(𝑠𝑠) = 2 × (𝑅𝑅1 × (𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠𝛽𝛽вх − 1) + 𝑅𝑅к − (𝑋𝑋(𝑠𝑠)− 𝑋𝑋𝑐𝑐1) × 𝑡𝑡𝑡𝑡𝛽𝛽вх). 

(2.33) 
 

Во входной части для второго сопряжённого радиуса камера разбивается 

на сечения по формулам (2.34): 

𝑑𝑑𝑥𝑥 =
𝐿𝐿вх.2

𝑁𝑁вх.2
; 

𝑋𝑋(𝑠𝑠) = 𝑥𝑥(𝑠𝑠 − 1) + 𝑑𝑑𝑥𝑥; 

𝐷𝐷(𝑠𝑠) = 2 × ��𝑅𝑅кр + 𝑅𝑅2� − �𝑅𝑅22 − �𝑋𝑋(𝑠𝑠) − 𝑋𝑋кр�
2�. 

(2.34) 
 

В сверхзвуковой части для третьего сопряжённого радиуса камера раз-

бивается на сечения по формулам (2.35): 

𝑑𝑑𝑥𝑥 =
𝐿𝐿св.3

𝑁𝑁св.3
; 

𝑋𝑋(𝑠𝑠) = 𝑥𝑥(𝑠𝑠 − 1) + 𝑑𝑑𝑥𝑥; 

𝐷𝐷(𝑠𝑠) = 2 × ��𝑅𝑅кр + 𝑅𝑅3� − �𝑅𝑅32 − �𝑋𝑋(𝑠𝑠) − 𝑋𝑋кр�
2�. 

(2.35) 
 

Сопло сверхзвуковой части разбивается на сечения по формулам (2.36): 
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𝑑𝑑𝑥𝑥 =
𝐿𝐿св
𝑁𝑁св

; 

𝑋𝑋(𝑠𝑠) = 𝑥𝑥(𝑠𝑠 − 1) + 𝑑𝑑𝑥𝑥; 
𝐷𝐷𝑋𝑋 = (𝑋𝑋(𝑠𝑠)− 𝑋𝑋𝑐𝑐3); 

𝐷𝐷(𝑠𝑠) = 𝐷𝐷с3 + 2 × (𝐶𝐶3 × (𝐷𝐷𝑋𝑋)3 + 𝐶𝐶2 × (𝐷𝐷𝑋𝑋)2 + 𝐶𝐶1 × (𝐷𝐷𝑋𝑋)); 
𝐶𝐶1 =  𝑡𝑡𝑡𝑡𝛽𝛽𝑚𝑚; 

𝐶𝐶2 =
 (𝑋𝑋𝑎𝑎 − 𝑋𝑋𝑐𝑐3)2 × �(𝑡𝑡𝑡𝑡𝛽𝛽𝑎𝑎 + 2𝑡𝑡𝑡𝑡𝛽𝛽𝑚𝑚) × (𝑋𝑋𝑎𝑎 − 𝑋𝑋𝑐𝑐3) − 3 × (𝑅𝑅𝑎𝑎 − 𝑅𝑅𝑐𝑐3)�

1 − (𝑋𝑋𝑎𝑎 − 𝑋𝑋𝑐𝑐3)4−1 ; 

𝐶𝐶3 =
 (𝑋𝑋𝑎𝑎 − 𝑋𝑋𝑐𝑐3) × �2 × (𝑅𝑅𝑎𝑎 + 𝑅𝑅𝑐𝑐3) − (𝑡𝑡𝑡𝑡𝛽𝛽𝑎𝑎 + 𝑡𝑡𝑡𝑡𝛽𝛽𝑚𝑚) × (𝑋𝑋𝑎𝑎 − 𝑋𝑋𝑐𝑐3)�

1 − (𝑋𝑋𝑎𝑎 − 𝑋𝑋𝑐𝑐3)4−1 . 

(2.36) 
 

2.4. Использование в математической модели расчёта тепловых 

потоков 

Расчёт тепловых потоков проводится по стандартизованной в отече-

ственном двигателестроении методике Иевлева В.М. Причем методика 

Иевлева В.М применяется как основная инженерная расчётная методика, хо-

рошо согласующаяся с экспериментальными данными [10]. 

Полуэмпирическая методика В.М. Иевлева основана на модели теплопе-

реноса импульсов и энергии и интегральном приближенном решении ПГРС с 

использованием эмпирических законов трения и теплообмена, учитывающих 

переменность теплофизических свойств высокотемпературных, высоко-

энтальпийных сред в ПГРС и в ядре потока. 

В математической модели используется термодинамическая модель рав-

новесного течения продуктов сгорания в ядре, ПРС и ПГРС. 

Для расчёта тепловых потоков, необходимо разбить ГДП камеры двига-

теля на N-ое количество неравномерных участков (расчётных сечений), при-

мер разбиения геометрии камеры приведён на рисунке 2.3. 
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Рисунок 2.3. – Подробная схема разбиения геометрии ГДП камеры двигателя. 

Приведенная скорость определяется путём неявного решения через га-

зодинамическую функцию приведенного расхода по формуле (2.37): 

𝑞𝑞(𝜆𝜆𝑖𝑖) = 𝐹𝐹мин
𝐹𝐹𝑖𝑖

= �𝐷𝐷мин
𝐷𝐷𝑖𝑖
�
2

= �𝑘𝑘+1
2
�

1
𝑘𝑘−1 ∙ 𝜆𝜆𝑖𝑖 ∙ �1 − 𝑘𝑘−1

𝑘𝑘+1
∙ 𝜆𝜆𝑖𝑖

2�
1

𝑘𝑘−1, (2.37) 
 

где    Dмин – диаметр минимального сечение сопла, м; D – диаметр ГДП каме-

ры, м; k – показатель адиабаты в камере сгорания; λ – приведенная скорость. 

При расчёте тепловых потоков «стенка» понимается как поверхность 

внутренней стенки камеры со стороны газа. 

Относительная температура стенки определяется по формуле (2.38): 

𝑇𝑇ст.отн =
𝑇𝑇ст.г

𝑇𝑇ог.дисс.прс
  

при 𝑇𝑇ог ≥ 1800 К при расчёте наружного охлаждения; 

𝑇𝑇ст.отн =
𝑇𝑇ст.г

𝑇𝑇ог.недисс.прс
 при  𝑇𝑇ог < 1800 К в зоне обратных токов,ПРС; 

𝑇𝑇ст.отн =
𝑇𝑇ст.г

𝑇𝑇ог.недисс.пгрс
 при  𝑇𝑇ог < 1800 К при вдуве завесы в ПГРС, 

(2.38) 
 

где    Tог.дисс.прс – температура заторможенного потока диссоциированных 

продуктов сгорания в ПРС, К (применяется при составе смеси продуктов сго-

рания близком к составу ядра потока); Tог.недисс.прс – температура заторможен-
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ного потока недиссоциированных продуктов сгорания в ПРС, К; Tог.недисс.пгрс – 

температура заторможенного потока недиссоциированных продуктов сгора-

ния в ПГРС, К; Tст.г – температура стенки со стороны газа, К. 

Работоспособность газа определяется по формуле (2.39): 

𝐿𝐿г = 𝑅𝑅ог.дисс.прс ∙ 𝑇𝑇ог.дисс.прс при  

𝑇𝑇ог ≥ 1800 К  при расчёте наружного охлаждения; 
𝐿𝐿г = 𝑅𝑅ог.недисс.прс ∙ 𝑇𝑇ог.недисс.прс при  

 𝑇𝑇ог < 1800 К в зоне обратных токов,ПРС; 
𝐿𝐿г = 𝑅𝑅ог.недисс.пгрс ∙ 𝑇𝑇ог.недисс.пгрс при   

𝑇𝑇ог < 1800 К  при вдуве завесы в ПГРС , 

(2.39) 
 

где    Rог.дисс.прс – газовая постоянная заторможенного потока диссоциирован-

ных продуктов сгорания при температуре газа в ПРС, Дж/(кг∙К); Rог.недисс.прс – 

газовая постоянная заторможенного потока недиссоциированных продуктов 

сгорания при температуре газа в ПРС, Дж/(кг∙К); Rог.недисс.пгрс – газовая посто-

янная заторможенного потока недиссоциированных продуктов сгорания при 

температуре газа в ПГРС, Дж/(кг∙К). 

Функция термодинамических и теплофизических параметров определя-

ется по формуле (2.40): 

𝑆𝑆 =
(𝐽𝐽ог − 𝐽𝐽ст.г) ∙ 𝜇𝜇ог0,15

(𝐿𝐿г)0,425 ∙ (1 + 𝑇𝑇ст.отн)0,595 ∙ (3 + 𝑇𝑇ст.отн)0,15 ∙ 10000,105, (2.40) 
 

где    Jог – энтальпия заторможенного потока недиссоциированных продуктов 

сгорания при температуре газа в ПРС или ПГРС, Дж/кг; Jсг.г – энтальпия не-

диссоциированных продуктов сгорания при температуре стенки со стороны 

газа, Дж/кг; μог – коэффициент динамической вязкости заторможенного пото-

ка недиссоциированных продуктов сгорания при температуре газа в ПРС или 

ПГРС, Па∙с. 

Коэффициент теплообмена, зависящий от коэффициента адиабаты, 

определяется по формуле (2.41): 
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𝛼𝛼𝛼 = 1,813 ∙ �
2

𝑘𝑘 + 1�
0,85
𝑘𝑘−1

∙ �
2 ∙ 𝑘𝑘
𝑘𝑘 + 1�

0,425

. (2.41) 
 

Относительная скорость истечения определяется по формуле (2.42): 

𝛽𝛽 = 𝜆𝜆𝑖𝑖 ∙ �
𝑘𝑘 − 1
𝑘𝑘 + 1. (2.42) 

 

Функция конвективного теплообмена, зависящая от относительной тем-

пературы стенок, определяется по формуле (2.43): 

𝑧𝑧𝛼 = �1,769 ∙
1 − 𝛽𝛽2 + 𝛽𝛽2 ∙ �1 − 0,086 ∙ 1∙𝛽𝛽2

1−𝑇𝑇ст.отн−0,1∙𝛽𝛽2
�

1 − 𝑇𝑇ст.отн − 0,1 ∙ 𝛽𝛽2 �

0,54

. (2.43) 
 

Коэффициент конвективного теплообмена определяется по формуле 

(2.44): 

𝐵𝐵 = 0,4842 ∙ 𝛼𝛼𝛼 ∙ 𝐴𝐴 ∙ 𝑧𝑧𝛼0,075, (2.44) 
 

где A – эмпирическая константа в законе трения. 

Газодинамическая функция приведенной температуры определяется по 

формуле(2.37): 

𝜏𝜏(𝜆𝜆𝑖𝑖) = �1 −
𝑘𝑘 − 1
𝑘𝑘 + 1 ∙ 𝜆𝜆𝑖𝑖

2�. (2.45) 
 

Относительный диаметр определяется по формуле (2.42): 

𝐷𝐷отн =
𝐷𝐷𝑖𝑖
𝐷𝐷мин

. (2.46) 
 

Критерий подобия Прандтля продуктов сгорания, ПРС и ПГРС опреде-

ляется по формуле (2.47): 
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𝑃𝑃𝑃𝑃г =
𝜇𝜇г.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇𝑘𝑘;𝛼𝛼𝑘𝑘) ∙ 𝑐𝑐𝑝𝑝.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇𝑘𝑘;𝛼𝛼𝑘𝑘)

𝜆𝜆г.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇𝑘𝑘;𝛼𝛼𝑘𝑘) ; 

𝑃𝑃𝑃𝑃прс =
𝜇𝜇прс.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇прс;𝛼𝛼прс) ∙ 𝑐𝑐𝑝𝑝.прс.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇прс;𝛼𝛼прс)

𝜆𝜆прс.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇прс;𝛼𝛼прс)
; 

𝑃𝑃𝑃𝑃пгрс =
𝜇𝜇пгрс.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇пгрс;𝛼𝛼пгрс) ∙ 𝑐𝑐𝑝𝑝.пгрс.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇пгрс;𝛼𝛼пгрс)

𝜆𝜆пгрс.𝑖𝑖(𝑝𝑝𝑘𝑘;𝑇𝑇пгрс;𝛼𝛼пгрс)
, 

(2.47) 
 

где    μ– коэффициент динамической вязкости продуктов сгорания в ядре по-

тока, ПРС или ПГРС, Па∙с; cp – изобарная удельная теплоемкость продуктов 

сгорания в ядре потока, ПРС или ПГРС, Дж/(кг∙К); λ – коэффициент тепло-

проводности продуктов сгорания в ядре потока, ПРС или ПГРС, Вт/(м∙К). 

Конвективный тепловой поток в текущем сечении определяется по фор-

муле (2.48): 

𝑞𝑞конв = 𝐵𝐵 ∙
𝜏𝜏(𝜆𝜆𝑖𝑖)
𝐷𝐷отн2

∙
𝑝𝑝𝑘𝑘0,85

𝐷𝐷мин0,15 ∙
𝑆𝑆𝑖𝑖

𝑃𝑃𝑃𝑃г.𝑖𝑖
0,58  − 

при расчёте наружного охлаждения; 

𝑞𝑞конв = 𝐵𝐵 ∙
𝜏𝜏(𝜆𝜆𝑖𝑖)
𝐷𝐷отн2

∙
𝑝𝑝𝑘𝑘0,85

𝐷𝐷мин0,15 ∙
𝑆𝑆𝑖𝑖

𝑃𝑃𝑃𝑃прс.𝑖𝑖
0,58 −  в зоне обратных токов,ПРС; 

𝑞𝑞конв = 𝐵𝐵 ∙
𝜏𝜏(𝜆𝜆𝑖𝑖)
𝐷𝐷отн2

∙
𝑝𝑝𝑘𝑘0,85

𝐷𝐷мин0,15 ∙
𝑆𝑆𝑖𝑖

𝑃𝑃𝑃𝑃пгрс.𝑖𝑖
0,58  −  при вдуве завесы в ПГРС, 

(2.48) 
 

где   B– коэффициент конвективного теплообмена; pk–давление в камере сго-

рания, Па. 

Объём излучающего газа определяется по формуле (2.49): 

𝑉𝑉г = �
𝜋𝜋 ∙ 𝐷𝐷цил2

4 � ∙ 𝐿𝐿цил∙ (2.49) 
 

Площадь поверхности стенки, окружающей газ, определяется по форму-

ле (2.50): 

𝐹𝐹г = 𝜋𝜋 ∙ 𝐷𝐷цил ∙ 𝐿𝐿цил∙ (2.50) 
 

Эффективная длина излучаемого газового слоя определяется по формуле 

(2.51): 
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𝐿𝐿изл.эф = 3,6 ∙
𝑉𝑉г
𝐹𝐹г

. (2.51) 
 

Излучательная способность водяного пара определяется по формуле 

(2.52): 

𝜀𝜀𝐻𝐻2𝑂𝑂 = 1 − (1 − 𝜀𝜀0𝐻𝐻2𝑂𝑂)𝑛𝑛, (2.52) 
 

где   n – вспомогательный коэффициент лучистого теплообмена; 𝜀𝜀𝐻𝐻2𝑂𝑂 –

степень черноты водяного пара. 

В (2.52) используется зависимость n=f(pH20,pH20·Lизл.эф), которая прини-

мается согласно [1]. 

Значение степени черноты водяного пара определяется по зависимости 

ε0H2O = f(Tог.дисс, pH20∙Lизл.эф) согласно [1]. 

Излучательная способность углекислого газа определяется по зависимо-

сти (2.53): 

𝜀𝜀𝐶𝐶𝑂𝑂2 = 𝑓𝑓�𝑇𝑇ог.дисс,𝑝𝑝𝐶𝐶𝑂𝑂2 ∙ 𝐿𝐿изл.эф�. (2.53) 
 

Зависимость принимается согласно [1]. 

Степень черноты излучающих газов продуктов сгорания при температу-

ре газа определяется по формуле (2.54): 

𝜀𝜀г�𝑇𝑇ог.дисс,𝑝𝑝𝐻𝐻2𝑂𝑂,𝑝𝑝𝐶𝐶𝑂𝑂2 , 𝐿𝐿изл.эф� = 𝜀𝜀𝐻𝐻2𝑂𝑂 + 𝜀𝜀𝐶𝐶𝑂𝑂2 − 𝜀𝜀𝐻𝐻2𝑂𝑂 ∙ 𝜀𝜀𝐶𝐶𝑂𝑂2 . (2.54) 
 

Поглощательная способность газа продуктов сгорания при температуре 

стенки определяется по формуле (2.55): 

𝐴𝐴г = 𝜀𝜀г(𝑇𝑇ст.г,𝑝𝑝𝐻𝐻2𝑂𝑂, 𝑝𝑝𝐶𝐶𝑂𝑂2 , 𝐿𝐿изл.эф). (2.55) 
 

Эффективная длина излучаемого газового слоя определяется по формуле 

(2.56): 

𝜀𝜀ст.эф =
𝜀𝜀ст

1 − (1 − 𝜀𝜀ст) ∙ (1 − 𝐴𝐴г)
. (2.56) 

 

Лучистый тепловой поток в текущем сечении с учётом частичного по-

глощения в пристеночном слое определяется по формуле (2.57): 



66 
 

𝑞𝑞луч = 𝜑𝜑 ∙ 𝜀𝜀ст.эф ∙ 𝐶𝐶0 ∙ �𝜀𝜀г ∙ �
𝑇𝑇к

100�
4

− 𝐴𝐴г ∙ �
𝑇𝑇ст.г

100�
4

�, (2.57) 
 

где    φ –коэффициент, учитывающий уменьшение интенсивности излучения 

из-за поглощения в ПРС; εст.эф–эффективная излучательная способность стен-

ки; C0 –постоянная Стефана – Больцмана, Вт/(м2∙К4); εг – степень черноты из-

лучающих газов при температуре газа; Tк – температура газа в камере сгора-

ния, К; Аг – поглощательная способность газа при температуре стенки со сто-

роны газа. 

Распределение плотности лучистого потока по длине ГДП принимается 

согласно эмпирической зависимости Л.Ф Фролова [5]. 

Суммарный тепловой поток в текущем сечении определяется по форму-

ле (2.58): 

𝑞𝑞сумм = 𝑞𝑞конв.𝑖𝑖 + 𝑞𝑞луч.𝑖𝑖 . (2.58) 
 

2.5. Методика расчёта проточного охлаждения в межрубашечном 

пространстве 

Расчёт проводится по методике [5, 9] с применением стандартных теп-

лообменных критериев подобия хладагента в кольцевых каналах и теплотех-

нических зависимостей описывающих тепловоспринимающие развитые по-

верхности. 

Для расчёта охлаждения предварительно выбирается схема регенератив-

ного проточного охлаждения и затем по допустимым параметрам итерацион-

но подбирается геометрия ТО. Пример схемы охлаждения приведён на ри-

сунке 2.4. 
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Рисунок 2.4. – Схема охлаждения корпуса камеры двигателя. 

При расчёте наружного проточного охлаждения под нижним индексом 

«охл» понимается охлаждающая жидкость, относящаяся к наружному охла-

ждению внутренней и наружной стенки камеры. 

Подогрев температуры охлаждающей жидкости на участке подачи во 

входной коллектор до участка выхода в ТО не учитывается. 

Средний диаметр сечения на участке определяется по формуле (2.59): 

𝐷𝐷0,5ℎ = 𝐷𝐷𝑖𝑖 ∙ �1 +
2 ∙ 𝛿𝛿ст.вн.𝑖𝑖 + ℎкан.𝑖𝑖∙

𝐷𝐷𝑖𝑖
�, (2.59) 

 

где    D– диаметр ГДП камеры, м; δст.вн– толщина внутренней стенки, м; hкан – 

высота канала тракта охлаждения, м. 

Длина участков по оси ГДП в каждом расчётном сечении определяется 

по формуле (2.60): 

Δ𝑋𝑋 = (𝑋𝑋𝑖𝑖 − 𝑋𝑋𝑖𝑖±1), (2.60) 
 

где    X – ОСК ГДП камеры, м; 

Изменение диаметров ГДП в каждом расчётном сечении определяется 

по формуле (2.61): 

Δ𝐷𝐷 = (𝐷𝐷𝑖𝑖 − 𝐷𝐷𝑖𝑖±1). (2.61) 
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Длина участков по образующей контура ГДП в каждом расчётном сече-

нии определяется по формуле (2.62). 

Δ𝑋𝑋𝑠𝑠 = �(Δ𝑋𝑋𝑖𝑖)2 − (Δ𝐷𝐷𝑖𝑖)2. (2.62) 
 

Площадь боковой поверхности на участке определяется по формуле 

(2.63). 

Δ𝑆𝑆бок = 0,5 ∙ 𝜋𝜋 ∙ (𝐷𝐷𝑖𝑖 + 𝐷𝐷𝑖𝑖±1) ∙ Δ𝑋𝑋𝑠𝑠. (2.63) 
 

В межрубашечном пространстве ТО для соединения стенок камеры 

применяется конструкция с оребрением. Определяющим фактором при теп-

ловой защите стенок и охлаждения камеры двигателя является повышение 

теплоотдающей способности тракта охлаждения за счёт учащенного распо-

ложения рёбер.  

Частое расположение ребер способствует повышению прочности каме-

ры, однако, существуют ограничения на параметры оребрения, определяемые 

технологией изготовления корпуса камеры.  

При превышении гидравлических потерь в ТО необходимо вносить из-

менения в геометрию тракта охлаждения. 

Изменение параметров оребрения назначается согласно геометрии ГДП 

двигателя, а также с учётом конструктивных и технологических особенно-

стей охлаждающего тракта. 

Расположение и количество рёбер в ТО определяется по допустимому 

шагу оребрения [4]. Пример формирования и определения количества рёбер 

приведен на рисунке 2.5. 
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Рисунок 2.5. – Разбиение рёбер на секции в соответствии с шагом оребрения. 

Шаг оребрения определяется по формуле (2.64): 

𝑡𝑡𝑖𝑖 = �
𝜋𝜋 ∙ 𝐷𝐷0,5ℎ.𝑖𝑖

𝑛𝑛р.𝑖𝑖
� ∙ 𝐶𝐶𝑐𝑐𝑠𝑠𝛽𝛽𝑖𝑖 , (2.64) 

 

где    nр–количество рёбер в ТО, шт.; β –угол наклона ребра к образующей, 

угл.град. 

Площадь проходного сечения для тракта охлаждения с прямоугольными 

рёбрами определяется по формуле (2.65): 

𝐹𝐹то = 𝑡𝑡𝑖𝑖 ∙ ℎкан.𝑖𝑖∙ �1 −
𝛿𝛿р.𝑖𝑖

𝑡𝑡𝑖𝑖
� ∙ 𝑛𝑛р.𝑖𝑖 , (2.65) 

 

где    δр–толщина ребра в ТО, м. 

Площадь проходного сечения для тракта охлаждения без оребрения 

определяется по формуле (2.66): 

𝐹𝐹то = 𝜋𝜋 ∙ 𝐷𝐷0,5ℎ.𝑖𝑖 ∙ ℎкан.𝑖𝑖∙ (2.66) 
 

Гидравлический диаметр для тракта охлаждения с прямоугольными рёб-

рами определяется по формуле (2.67): 

𝐷𝐷гидр = 2 ∙ ℎр.𝑖𝑖∙ �
𝑡𝑡𝑖𝑖 − 𝛿𝛿р.𝑖𝑖

𝑡𝑡𝑖𝑖 − 𝛿𝛿р.𝑖𝑖 + ℎкан.𝑖𝑖∙
�, (2.67) 

 

где    δр–толщина ребра в ТО, м. 

Гидравлический диаметр для тракта охлаждения без оребрения опреде-

ляется по формуле (2.68): 
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𝐷𝐷гидр = 2 ∙ ℎкан.𝑖𝑖∙ (2.68) 
 

Используемые в модели теплофизические параметры охладителя в каж-

дом сечении интерполируются из базы данных в соответствии с температу-

рой и давлением охладителя. 

Изменения температуры жидкости на участке в охлаждающем тракте 

определяется по формуле (2.69): 

𝛥𝛥𝑇𝑇охл =
0.5 ∙ (𝑞𝑞конв.𝑖𝑖 + 𝑞𝑞конв.(𝑖𝑖±1)) ∙ Δ𝑆𝑆бок.𝑖𝑖

�̇�𝑚охл ∙ 𝑐𝑐𝑝𝑝.охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл) , (2.69) 
 

где    ΔSбок – площадь боковой поверхности участка, м2; ṁохл– массовый рас-

ход охладителя в ТО,кг/с; cp.охл–изобарная удельная теплоемкость охлажда-

ющей жидкости, Дж/(кг∙К). 

Температура жидкости средняя в текущем сечении охлаждающего трак-

те определяется по формуле(2.70): 

𝑇𝑇охл = 𝑇𝑇охл.(𝑖𝑖±1) + 𝛥𝛥𝑇𝑇𝑖𝑖. (2.70) 
 

В расчёте используется зависимость прямого и обратного хода хлада-

гента. В зависимости от направления движения охлаждающей жидкости от-

носительно течения продуктов сгорания меняется знак в расчёте. При обрат-

ном ходе хладагента используется знак вычитания (i-1). Если движение 

охлаждающая жидкость совпадает с ходом движения продуктов сгорания, то 

используется знак сложения (i+1). 

Комплекс теплофизических свойств, характеризующий охлаждающую 

способность хладагента определяется по формуле (2.71): 

𝐾𝐾 = (𝜆𝜆охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл))0,6 ∙ �
𝑐𝑐𝑝𝑝.охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл)
𝜇𝜇охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл) �

0,4

, (2.71) 
 

где    λохл–коэффициент теплопроводности охлаждающей жидкости, Вт/(м∙К); 

μохл– коэффициент динамической вязкости охлаждающей жидкости, Па∙с. 

Массовая скорость охлаждающей жидкости определяется по формуле 

(2.72): 
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𝑤𝑤масс =
�̇�𝑚охл.то

𝐹𝐹то.𝑖𝑖
, (2.72) 

 

где    Fто – площадь проходного сечения тракта охлаждения, м2. 

Скорость жидкости в охлаждающем тракте на участкеопределяется по 

формуле(2.73): 

𝑤𝑤охл =
𝑤𝑤масс.𝑖𝑖

𝜌𝜌охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл), (2.73) 
 

где    ρохл – плотность охлаждающей жидкости, кг/м3. 

Критерий подобия, соотношения молекулярного и конвективного пере-

носа тепла - число Прандтля охлаждающей жидкости определяется по фор-

муле (2.74): 

𝑃𝑃𝑃𝑃охл = �
𝜇𝜇охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл) ∙ 𝑐𝑐𝑝𝑝.охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл)

𝜆𝜆охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл) �, (2.74) 
 

Число Прандтля жидкости при температуре стенки со стороны жидкости 

определяется по формуле (2.75): 

𝑃𝑃𝑃𝑃ст.охл = �
𝜇𝜇ст.охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇ст.охл;𝑝𝑝охл) ∙ 𝑐𝑐𝑝𝑝.ст.охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇ст.охл;𝑝𝑝охл)

𝜆𝜆ст.охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇ст.охл;𝑝𝑝охл) �, (2.75) 
 

где    cp.охл–изобарная удельная теплоемкость охлаждающей жидкости при 

температуре стенки со стороны охлаждающей жидкости, Дж/(кг∙К); 𝜆𝜆ст.охл – 

коэффициент теплопроводности охлаждающей жидкости при температуре 

стенки со стороны охлаждающей жидкости, Вт/(м∙К). 

Теплофизические параметры, входящие в критерий подобия Прандтля, 

определяются по теплофизическим зависимостям хладагента при температу-

ре близкой к температуре стенки со стороны охлаждающей жидкости. 

Коэффициент, учитывающий теплоотдачу от направления теплового по-

тока и температурного напора в тракте охлаждения, определяется по форму-

ле (2.76): 
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𝜓𝜓т =
𝑃𝑃𝑃𝑃охл.𝑖𝑖

𝑃𝑃𝑃𝑃ст.охл.𝑖𝑖
. (2.76) 

 

Коэффициент теплоотдачи в тракте охлаждении определяется по фор-

муле (2.77): 

𝛼𝛼охл =
0,023 ∙ 𝐾𝐾𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл) ∙ (𝑤𝑤масс.𝑖𝑖)0,8

𝐷𝐷гидр.𝑖𝑖
0,2 ∙ 𝜓𝜓т.𝑖𝑖 . (2.77) 

 

Определяющая температура между температурой жидкости и стенкой со 

стороны жидкости определяется по формуле (2.78): 

𝑇𝑇ст.охл.ср = �
𝑇𝑇охл + 𝑇𝑇ст.охл

2 �, (2.78) 
 

где    Tст.охл– температура стенки со стороны охлаждающей жидкости, К. 

Критерий подобия, число Био, соотношения конвективной теплоотдачи 

и теплопроводности материала ребра в тракте охлаждения определяется по 

формуле (2.79): 

𝐵𝐵𝑠𝑠 = �
𝛼𝛼охл.𝑖𝑖 ∙ 𝛿𝛿р.𝑖𝑖

𝜆𝜆мат.𝑖𝑖(𝑇𝑇ст.охл.ср)�
, (2.79) 

 

где    λмат– коэффициент теплопроводности материала стенки при средней 

температуре стенок, Вт/(м∙К). 

Теплогеометрический аргумент(фактор) определяется по формуле 

(2.80): 

𝜓𝜓 =
ℎр.𝑖𝑖

𝛿𝛿р.𝑖𝑖
∙ �2 ∙ (𝐵𝐵𝑠𝑠). (2.80) 

 

Коэффициент эффективности работы одиночного прямого ребра в трак-

те охлаждения определяется по формуле (2.81): 

𝐸𝐸 =
𝑡𝑡ℎ(𝜓𝜓𝑖𝑖)
𝜓𝜓𝑖𝑖

. (2.81) 
 

Параметр основного ребра определяется по формуле (2.82): 
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𝜇𝜇р = �2 ∙ �
𝛼𝛼охл.𝑖𝑖

𝜆𝜆мат.𝑖𝑖 ∙ 𝛿𝛿р.𝑖𝑖
�. (2.82) 

 

Параметр эквивалентного ребра определяется по формуле (2.83): 

𝜇𝜇э.р = �2 ∙ �
𝛼𝛼охл.𝑖𝑖

𝜆𝜆мат.𝑖𝑖 ∙ 2 ∙ 𝛿𝛿ст.нар.𝑖𝑖
�, (2.83) 

 

где    δст.нар– толщина наружной стенки, м. 

Ширина межрёберного канала в тракте охлаждения определяется по 

формуле (2.84): 

𝑎𝑎кан = 𝑡𝑡𝑖𝑖 − 𝛿𝛿р.𝑖𝑖 . (2.84) 
 

Поправочный коэффициент, учитывающий участие в теплоотдаче тракта 

охлаждения наружной стенки, определяется по формуле (2.85): 

𝜁𝜁р =
1 + 𝜇𝜇р

𝜇𝜇э.р
∙
𝑡𝑡ℎ�

𝑎𝑎кан.𝑖𝑖
2

2∙𝛿𝛿ст.нар.𝑖𝑖
�2∙�

𝛼𝛼охл.𝑖𝑖∙2∙𝛿𝛿ст.нар.𝑖𝑖
𝜆𝜆мат.𝑖𝑖

��

𝑡𝑡ℎ(𝜓𝜓𝑖𝑖)

1 + 𝜇𝜇р
𝜇𝜇э.р

∙ 𝑡𝑡ℎ �
𝑎𝑎кан.𝑖𝑖
2

2∙𝛿𝛿ст.нар.𝑖𝑖
�2 ∙ �𝛼𝛼охл.𝑖𝑖∙2∙𝛿𝛿ст.нар.𝑖𝑖

𝜆𝜆мат.𝑖𝑖
�� ∙ 𝑡𝑡ℎ(𝜓𝜓𝑖𝑖)

. (2.85) 
 

Коэффициент эффективности оребрения определяется по формуле 

(2.86): 

𝜂𝜂р = 1 +
1

𝐶𝐶𝑐𝑐𝑠𝑠𝛽𝛽𝑖𝑖
∙ �2 ∙

ℎр.𝑖𝑖

𝑡𝑡𝑖𝑖
∙ 𝐸𝐸 ∙ 𝜁𝜁р.𝑖𝑖 −

𝛿𝛿р.𝑖𝑖

𝑡𝑡𝑖𝑖
�, (2.86) 

 

где    E – коэффициент эффективности теплоотдачи одиночного прямого реб-

ра. 

Коэффициент эффективности оребрения для тракта охлаждения без рё-

бер принимается согласно (2.87): 

𝜂𝜂р = 1. (2.87) 
 

Коэффициент теплоотдачи в тракте охлаждениях с учётом оребрения 

определяется по формуле (2.88): 
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𝛼𝛼охл.р = 𝛼𝛼охл∙𝜂𝜂р. (2.88) 
 

Относительная шероховатость стенки в тракте охлаждениях определяет-

ся по формуле (2.89): 

Δотн =
Δ

𝐷𝐷гидр.𝑖𝑖
, (2.89) 

 

где    Δ– абсолютная геометрическая шероховатость поверхности материала, 

м. 

Число Рейнольдса определяется по формуле (2.90): 

𝑅𝑅𝑅𝑅 =
𝑤𝑤масс.𝑖𝑖 ∙ 𝐷𝐷гидр.𝑖𝑖

𝜇𝜇охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл). (2.90) 
 

Коэффициент гидравлического сопротивления на трение находится по 

зависимости (2.91). 

𝜉𝜉тр =
64 ∙ ω𝑖𝑖

𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖
 при 𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖 < 3500; 

при 3500 ≤ 𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖 ≤ 103: 

𝜉𝜉тр = 0,1 ∙ �1,46 ∙ Δотн.𝑖𝑖 ∙
100
Δотн.𝑖𝑖

�
0,25

∙ ω𝑖𝑖 − в диапазоне 0,01 ≤ Δотн.𝑖𝑖

≤ 0,6001; 

𝜉𝜉тр =
1,42 ∙ ω𝑖𝑖

�lg � 𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖
Δотн.𝑖𝑖

��
2  в диапазоне 0,0001 ≤ Δотн.𝑖𝑖 ≤ 0,01; 

𝜉𝜉тр =
𝜔𝜔𝑖𝑖

�2 ∙ lg � 3,7
Δотн.𝑖𝑖

��
2  при 𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖 ≥

560
Δотн.𝑖𝑖

, 

(2.91) 
 

где    Δотн −относительная шероховатость стенки; ω –поправочный коэффи-

циент на тип и форму канала в ТО. 

Зависимость поправочного коэффициента ω на форму прямоугольного 

канала с рёбрами приведена в [5]. Для канала без оребрения поправочный ко-

эффициент принимается ω=1,5. 
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Коэффициент гидравлического сопротивления на трение находится по 

виду зависимости от числа Рейнольдса Re и относительной шероховатости 

стенки Δотн, зависимость взята из [5]. 

Длина канала тракта охлаждения с учётом угла закрутки в текущем рас-

чётном сечении определяется по формуле (2.92): 

𝐿𝐿кан =
Δ𝑋𝑋𝑠𝑠.𝑖𝑖

𝐶𝐶𝑐𝑐𝑠𝑠𝛽𝛽𝑖𝑖
. (2.92) 

 

Изменение давления жидкости на трение в охлаждающем тракте на 

участке определяется по формуле (2.93): 

𝛥𝛥𝑃𝑃тр = 𝜉𝜉тр(𝑅𝑅𝑅𝑅;Δотн) ∙
𝜌𝜌охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл) ∙ 𝑊𝑊охл.𝑖𝑖

2

2 ∙
𝐿𝐿кан.𝑖𝑖

𝐷𝐷гидр.𝑖𝑖
, (2.93) 

 

где    𝜉𝜉тр– коэффициент местного гидравлического сопротивления канала 

тракта охлаждения, учитывающий потери на трение, прямоугольность и кон-

фузорность (рассчитывается по общим формулам гидродинамики); Lкан– дли-

на канала, м. 

Коэффициент местного гидравлического сопротивления при внезапном 

расширении или сужении определяется по формуле (2.94): 

𝜉𝜉м.р/кол/отв.кол = 0,5 ∙ �1 − �
𝐷𝐷гидр.𝑖𝑖

𝐷𝐷гидр.𝑖𝑖±1
�
2

�при внезапном сужении; 

𝜉𝜉м.р/кол/отв.кол = �1 − �
𝐷𝐷гидр.𝑖𝑖

𝐷𝐷гидр.𝑖𝑖±1
�
2

�
2

при внезапном расширении. 

(2.94) 
 

Изменение давления жидкости при местных сопротивлениях в охла-

ждающем тракте на участке определяется по формуле (2.95): 

𝛥𝛥𝑃𝑃м = 𝜉𝜉м.р/кол/отв.кол ∙
𝜌𝜌охл.𝑖𝑖(𝑇𝑇охл;𝑝𝑝охл) ∙ 𝑊𝑊охл.𝑖𝑖

2

2 , (2.95) 
 

где    𝜉𝜉м.р/кол/отв.кол– коэффициент местного гидравлического сопротивления. 

Перепад давления жидкости в текущем участке охлаждающего тракта 

определяется по формуле (2.96): 
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𝛥𝛥𝑃𝑃охл = 𝛥𝛥𝑃𝑃тр.𝑖𝑖 + 𝛥𝛥𝑃𝑃местн.𝑖𝑖 . (2.96) 
 

Давление жидкости в текущем участке охлаждающего тракта определя-

ется по формуле (2.97): 

𝑃𝑃охл = 𝑃𝑃охл.(𝑖𝑖±1) − 𝛥𝛥𝑃𝑃охл.𝑖𝑖 . (2.97) 
 

В расчёте используется зависимость прямого и обратного хода хлада-

гента. В зависимости от направления движения охлаждающей жидкости от-

носительно течению продуктов сгорания меняется знак в расчёте. При обрат-

ном ходе хладагента используется знак вычитания (i-1). Если движение 

охлаждающая жидкость совпадает с ходом движения продуктов сгорания, то 

используется знак сложения (i+1). 

Определяющая температура находится как среднеарифметическая тем-

пература между температурой жидкости и стенкой со стороны газа и опреде-

ляется по формуле (2.98): 

𝑇𝑇ст.г.ср = �
𝑇𝑇охл.𝑖𝑖 + 𝑇𝑇ст.г.𝑖𝑖

2 �. (2.98) 
 

Температура стенки со стороны газа определяется по формуле (2.99): 

𝑇𝑇ст.г =

𝑇𝑇ог.прс.𝑖𝑖

𝑇𝑇ог.прс/пгрс.𝑖𝑖−𝑇𝑇ст.г.𝑖𝑖
+ 𝑇𝑇охл.𝑖𝑖

��
𝛿𝛿ст.вн.𝑖𝑖

𝜆𝜆мат.𝑖𝑖(𝑇𝑇ст.г.ср.𝑖𝑖)
�+ 1

𝛼𝛼охл.р.𝑖𝑖
�∙𝑞𝑞конв.𝑖𝑖

+ 𝑞𝑞конв.𝑖𝑖
𝑞𝑞луч.𝑖𝑖

1
𝑇𝑇ог.прс.𝑖𝑖−𝑇𝑇ст.г.𝑖𝑖

+ 1

�� 𝛿𝛿ст.вн.𝑖𝑖
𝜆𝜆мат.𝑖𝑖(𝑇𝑇ст.г.ср.𝑖𝑖)

�+ 1
𝛼𝛼охл.р.𝑖𝑖

�∙𝑞𝑞конв.𝑖𝑖

; (2.99) 
 

Температура стенки со стороны охлаждающей жидкости определяется 

по формуле (2.100): 

𝑇𝑇ст.охл = 𝑇𝑇ст.г.𝑖𝑖 − �
𝛿𝛿ст.вн.𝑖𝑖

𝜆𝜆мат.𝑖𝑖�𝑇𝑇ст.г.ср.𝑖𝑖�
� ∙ 𝑞𝑞сумм.𝑖𝑖 , (2.100) 

 

где    qсумм– суммарный тепловой поток, Вт/(м2). 

Тепловой поток воспринимаемый жидкостью от оребрённой поверхно-

сти определяется по формуле (2.101): 
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𝑞𝑞охл.р = 𝛼𝛼охл.𝑖𝑖 ∙ (𝑇𝑇ст.охл.𝑖𝑖 − 𝑇𝑇охл.𝑖𝑖) ∙ 𝜂𝜂р.𝑖𝑖 . (2.101) 
 

Для тракта охлаждения без оребрения коэффициент эффективности оре-

брения принимается ηp=1. 

Тепловой поток, проходящий сквозь охлаждающую жидкость, на нагрев 

наружной стенки определяется по формуле (2.102): 

𝑞𝑞сумм.нар = 𝑞𝑞сумм.𝑖𝑖 − 𝑞𝑞охл.р.𝑖𝑖 . (2.102) 
 

Температура наружной стенки со стороны охлаждающей жидкости 

определяется по формуле (2.103): 

𝑇𝑇ст.нар.охл = 𝑇𝑇охл.𝑖𝑖 − �
𝑞𝑞сумм.нар.𝑖𝑖

𝛼𝛼охл.р.𝑖𝑖
�. (2.103) 

 

Коэффициент теплоотдачи от газа в стенку определяется по формуле 

(2.104): 

𝛼𝛼г =
𝑞𝑞конв.𝑖𝑖

�𝑇𝑇ог.пгрс.𝑖𝑖 − 𝑇𝑇ст.г.𝑖𝑖�
. (2.104) 

 

Параметр основного внутреннего ребра определяется по формуле 

(2.105): 

𝜇𝜇г.р = �2 ∙ �
𝛼𝛼г.𝑖𝑖

𝜆𝜆мат.𝑖𝑖 ∙ 𝛿𝛿р.𝑖𝑖
�. (2.105) 

 

Температура торца внутреннего оребрения определяется по формуле 

(2.106): 

𝑇𝑇г.р = 𝑇𝑇ог.пгрс.𝑖𝑖 +
�𝑇𝑇ст.г.𝑖𝑖 − 𝑇𝑇ог.пгрс.𝑖𝑖�

𝑐𝑐ℎ�𝜇𝜇г.р.𝑖𝑖 × ℎр.𝑖𝑖� + 𝑠𝑠ℎ�𝜇𝜇г.р.𝑖𝑖 × ℎр.𝑖𝑖� × � 𝛼𝛼г.𝑖𝑖
𝜇𝜇г.р.𝑖𝑖×𝜆𝜆мат.𝑖𝑖

�
. (2.106) 

 

Площадь боковой поверхности с оребрением определяется по формуле 

(2.107): 

Δ𝑆𝑆бок.р = 0,5 ∙ 𝜋𝜋 ∙ (𝐷𝐷𝑖𝑖 + 𝐷𝐷𝑖𝑖±1) ∙ Δ𝑋𝑋𝑠𝑠.𝑖𝑖 − 𝑛𝑛р.𝑖𝑖 × 𝛿𝛿р.𝑖𝑖 × Δ𝑋𝑋𝑠𝑠.𝑖𝑖

+ �2 × ℎр.𝑖𝑖 + 𝛿𝛿р.𝑖𝑖� × Δ𝑋𝑋𝑠𝑠.𝑖𝑖 × 𝑛𝑛р.𝑖𝑖 . 
(2.107) 
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2.6. Основные условия достаточного охлаждения камеры 

Требования в основном накладываются на допустимые значения темпе-

ратуры охлаждающей жидкости и элементов конструкционных материалов, а 

также на суммарные потери давления на выходе из ТО и коэффициентов за-

паса прочностных свойств оболочек. 

Достаточное охлаждение должно удовлетворять следующими основны-

ми требованиями: 

1) жидкость, пройдя через весь охлаждающей тракт, не должна быть 

выше допустимой температуры, т.е. должно выполняться условие Tохл 

<Tохл.доп; 

2) температуры конструкционных материалов внешних и внутренних 

стенок не должны быть выше допустимой температуры стойкости конструк-

ционного материала стенок, т.е. должно выполняться условие Tст.г<Tст.доп, 

Tст.ж<Tст.доп; 

3) суммарные гидравлические потери охлаждающей жидкости на выхо-

де из ТО должны быть меньше допустимой величины, которая устанавлива-

ется в ходе энергетической увязки параметров, т.е. должно выполняться 

условие Δpохл<Δpохл.доп; 

4) скорость движения охлаждающей жидкости во всех сечениях вели-

чина компромиссная и для каждого ТО двигателя лимитируется, в первую 

очередь, заложенной суммарной величиной гидравлических потерь. В общем 

случае допустимая величина скорости движения охлаждающей жидкости вы-

является по суммарным гидравлическим потерям, заданным при проектиро-

вании конкретного рассматриваемого двигателя и критерию Δpохл=Δpохл.доп. В 

соответствии с этим критерием определяется Wохл.доп. и на всех участках в ТО 

должно выполняться условиеWохл<Wохл.доп. 

5) суммарный подогрев охлаждающей жидкости должен быть макси-

мально возможный. 
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Выполнение всех без исключений приведённых требований, позволяет 

говорить о наличии достаточного охлаждения корпуса камеры и устойчивой 

работе двигателя. 

Если в ходе расчёта в любом сечении выявлено превышение по любому 

параметру из основных требований, то применяют пути интенсификации и 

корректировки охлаждения двигателя. 
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3. ОБЪЕКТ ИССЛЕДОВАНИЯ 

Объектом исследования является КС отечественного двигатель РД-0146, 

разработанная конструкторским бюро химической автоматики.  

На рисунке 3.2 представлена ПГС данного двигателя.  

Основные параметры двигателя РД-0146 приведены в таблице 3.1.  

РД–0146 (рисунок 3.3) является первым в России ЖРД выполненным по 

безгенераторной схеме. 

Кислород после баков подаётся в бустерный насос окислителя, затем 

направляется в основной насос окислителя, после которого часть расхода 

окислителя идёт на привод бустерной турбины окислителя, а остальная часть 

расхода направляется в СГ.  

Горючий компонент после баков направляется в бустерный насос горю-

чего, а затем на двухступенчатый насос горючего, после насоса горючее по-

даётся в ТО, где нагревается, небольшая часть расхода отбирается на регуля-

тор тяги, т.е. на регулирование тяги двигателя, а остальная часть идёт на при-

вод основной двухступенчатой турбины окислителя и двухступенчатой тур-

бины горючего. После турбин небольшая часть расхода идёт на привод бу-

стерной турбины горючего, о основная часть идёт в СГ. 

Отличительной особенностью данной схемы двигателя от других безга-

зогенераторных схем является наличие двух раздельных ТНА окислителя 

(ТНАО) и горючего (ТНАГ) с дополнительным контуром перепуска водорода 

мимо турбин, служащим для регулирования тяги двигателя. Обеспечение 

бескавитационной работы основных насосов ТНАГ и ТНАО реализуется за 

счет бустерных турбонасосных агрегатов (БТНА), установленных по линии 

«О» и «Г». Привод бустерного турбонасосного агрегата окислителя (БТНАО) 

осуществляется частью кислорода высокого давления, отбираемой от выхода 

из основного насоса ТНАО. Турбины ТНАО и ТНАГ питает подогретый в ТО 

критический водород, небольшая часть которого, перед поступлением в сме-

сительную головку (СГ) КС, направляется на привод турбины бустерного 
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турбонасосного агрегата горючего (БТНАГ) с последующим сбросом его в 

атмосферу или на наддув бака «Г». 

Для регулирования соотношения КТ в магистрали на линии окислителя 

за насосом установлен дроссель. Воспламенения КТ осуществляется за счёт 

электроплазменного запального устройства, которое расширяет возможности 

двигателя по многоразовости включений и применению. 

Камера двигателя РД0146 выполнено с соплом, имеющий стационарн-

ный насадок из углерод-углеродного композиционного материала. 

Одним из главных технических преимуществ ЖРД семейства РД-0146 

является использование двухвальной схемы ТНА, впервые реализованной в 

отечественном двигателе. 

Таблица 3.1. – Основные параметры двигателя РД 0146 

Параметр Значение параметра 

Тяга, кН 98,1 

Окислитель жидкий кислород 

Горючее жидкий водород 

Удельный импульс тяги в пустоте, с 463 

Соотношения КТ 5,9 

Давление в КС, МПа 8 

Колличество включений в полёте 1 

Время работы, с 560 

Обороты ТНАГ, об/мин 123200 

Обороты ТНАО, об/мин 40600 

Диаметр среза охлаждаемого сопла, 
мм 960 

Диаметр среза неохлаждаемого соп-
ла, мм 1250 

Основные достоинства двухвальной схемы ТНА по сравнению с одно-

вальной является достижение максимального возможного КПД обоих ТНА и 

расширенные возможности оптимизации и форсирования параметров кисло-
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родного и водородного насосов. В двухвальной схеме обеспечивается воз-

можность рациональной компановке двигателя из-за независимого располо-

жения водородного и кислородного ТНА. Кроме того, двухвальная схема 

позволяет производить раздельно автономную отработку кислородного и во-

дородного ТНА на рабочих средах [64]. 

 

Рисунок 3.2. – ПГС двигателя РД-0146.  

Низкая напряжённость турбин водородного и кислородного ТНА обес-

печивается за счёт следующих факторов: 

• низкой температурой рабочего газа, что позволило выполнить ра-

бочие колёса турбины из титаного сплава, обеспечивающие их вы-

сокие запасы прочности; 

• равномерным температурным полем рабочего газа на входе в тур-

бину; 
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• значительным снижением термических ударов, воздействующих 

на конструкцию турбины при запуске и выключении двигателя из-

за отсутсвия кратковременного повышения температуры на тур-

бине. 

 

Рисунок 3.3. – ЖРД РД-0146  

 

 

 

 



84 
 

4. РАСЧЁТНО-ТЕОРЕТИЧЕСКОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ 

УВЕЛИЧЕНИЯ ПОДОГРЕВА И УИТ В КС ЖРД 

В соответствии с задачами диссертационной работы необходимо напи-

сать математическую модель, в которой возможно рассмотреть влияние раз-

личных факторов на УИТ и подогрев хладагента. В данном разделе приво-

дятся расчётно-теоретические исследования влияния различных факторов на 

УИТ и подогрев хладагента с использованием математической модели, так 

же представлены зависимости давления в камере от суммарного расхода 

компонента, геометрии ГДП, скорости истечения КТ на срезе сопла и УИТ.  

В первой подглаве приводятся результаты энергетических, термодина-

мических и геометрических параметров двигателя от давления в КС.  

Во второй подглаве приведены результаты теплогидравлического расчё-

та охлаждения двигателя с давлением в КС 8 МПа работающего на кислород-

водородном топливе с наличием газовых рёбер внутри камеры и их отсут-

ствием, а так же с давлением в КС 10,5 МПа с наличием газовых рёбер внут-

ри КС. 

4.1. Расчётные зависимости термодинамических, энергетических и 

геометрических параметров двигателя от давления в КС 

В зависимости от необходимой задачи, УИТ возможно увеличить с по-

мощью следующих мероприятий: 

1. изменение выходного давления в сопле ЖРД (увеличение степени 

расширения); 

2. корректировка КИО в камере ЖРД; 

3. увеличение давления в КС. 

Первый способ увеличивает габаритные размеры и массу самого двига-

теля. К тому же сопла при высоких степенях расширения сложны в отработке 

при наземных испытаниях двигателя (необходим более производительный 

эжектор при малых давлениях на срезе сопла). 

Второй способ реализуется при уменьшении КИО, что увеличивает мас-

совый расход горючего и, следовательно, увеличивает массу баков в системе 
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подачи двигателя. Так же при этом снижается температура газов в камере, а 

значит и уменьшается подогрев горючего и мощность турбин.  При увеличе-

нии КИО УИТ снижается. 

Третий способ наиболее предпочтительный потому, что при увеличении 

подогрева горючего при неизменной тяги, имеется возможность поднять 

мощность турбины и давление подачи компонентов в КС, при этом снижают-

ся габаритные размеры, массовый расход и масса самого ЖРД. 

Ниже приведены расчётно-теоретические зависимости параметров и 

геометрии двигателя от изменения давления в КС.  

Расчёт проводился при исходных данных, приведённых в таблице 4.1. 

Таблица 4.1. – Исходные данные для расчёта энергетических и геометриче-

ских параметров двигателя РД 0146 на номинальном режиме 

Параметр Значение параметра 

Тяга камеры, P, кН 98,1 

Давление в камере, Pk, МПа 8 

Давление на срезе сопла, Pa, Па 2500,97 

Давление наружное, Pнар, Па 20 

КИО, α 0,766 

Стехиометрическое соотношение, 
Km0 

7,937 

Соотношение КТ, Km 6,07 

Коэффициент потерь в камере, φк 0,97 

Коэффициент потерь в сопле, φс 0,98 
 

Далее проведён расчёт геометрических и энергетических параметров 

двигателя с шагом 0,5 МПа по давлению в камере от номинального давления 

в КС. 

Зависимость суммарного массового расхода в двигатель и УИТ от дав-

ления в КС приведено на рисунке 4.1. 
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Зависимость газовой постоянной от давления в КС приведена на рисунке 

4.2. 

Зависимость температуры продуктов сгорания от давления в КС приве-

дена на рисунке 4.3. 

Зависимость скорости истечения давления в КС приведена на рисунке 

4.4. 

Зависимость показателя адиабаты от давления в КС приведено на рисун-

ке 4.5. 

Изменение расходного комплекса приведено на рисунке 4.6. 

Изменение диаметра критики, камеры и среза представлено на рисунках 

4.7 - 4.9. 

Изменение длины ГДП двигателя представлено на рисунке 4.10. 

Согласно приведённым зависимостям можно сделать следующие выво-

ды: 

1. температура в КС увеличится с ростом давления в КС; 

2. УИТ увеличится с ростом давления в КС при неизменной тяги; 

3. диаметры и длина ГДП профиля уменьшаться, а при уменьшении 

единицы поверхности, а также с ростом давления в КС плотность 

конвективного теплового потока увеличится, следовательно, дол-

жен увеличится и подогрев горючего. 
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4.1.2. Зависимости энергетических и термодинамических парамет-

ров 

 

Рисунок 4.1. – Зависимость суммарного массового расхода в двигатель и 

УИТ от давления в КС  

 

Рисунок 4.2. – Зависимость газовой постоянной от давления в КС  
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Рисунок 4.3. – Зависимость температуры продуктов сгорания от давления в 

КС  

 

Рисунок 4.4. – Зависимость скорости истечения на срезе сопла от давления в 

КС  
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Рисунок 4.5. – Зависимость изменения показателя адиабаты от давления в КС  

 

Рисунок 4.6. – Зависимость изменения расходного комплекса от давления в 

КС  
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4.1.3. Зависимость геометрических параметров 

 

Рисунок 4.7. – Изменение диаметра камеры от давления в КС  

 

Рисунок 4.8. – Изменение диаметра критики от давления в КС  
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Рисунок 4.9. – Изменение диаметра среза от давления в КС  

 

Рисунок 4.10. – Изменение длины ГДП от давления в КС 
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4.2. Расчёт охлаждения двигателя с давлением в камере сгорания 8 

МПа и 10,5 МПа 

Согласно расчёту энергетической увязки двигателя, получено параметры 

на входе в ТО. Эти значения зафиксированы и назначены в виде граничных 

условий на входе в ТО.  

Для повышения давления в КС необходимо увеличить подогрев хлада-

гента в ТО при умеренном ТС конструкции корпуса камеры и сопла. Увели-

чение подогрева хладагента возможно за счёт размещения газовых рёбер 

внутри КС. Газовые рёбра выполняют роль интенсификаторов теплообмена и 

увеличивают площадь боковой поверхности со стороны газа, которая влияет 

на подогрев.  

В данной подглаве анализируется предельно возможный подогрев горю-

чего при умеренном ТС конструкции корпуса ЖРД. В следующей подглаве 

приводятся зависимости влияния высоты рёбер на подогрев и температуру 

самих рёбер. 

В двигателе используется два метода теплозащиты корпуса двигателя: 

проточное охлаждение горючим, с регенерацией (возвращением) тепла об-

ратно в корпус двигателя и радиационное охлаждение с применением сопло-

вого насадка, изготовленного из углерод-углеродного композиционного ма-

териала. 

Полный ГДП ЖРД с сопловым насадком представлен на рисунке 4.12.  

Далее в расчётах охлаждения сопловой углеродный насадок не учитыва-

ется и рассматривается только сегмент двигателя с организацией регенера-

тивно-проточного охлаждения. 

Схема охлаждения охлаждаемой части ЖРД без соплового насадка с ос-

новными параметрами на входе в ТО представлена на рисунке 4.13.  

Для дополнительного охлаждения газовых продольных рёбер ещё хо-

лодным водородом предложена и рассчитана прямоточная схема охлажде-

ния, в которой хладагент подаётся в КС и выходит в районе сечения среза с 

координатой 1240,7 мм и диаметром 960,59 мм. 
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В расчёте регенеративного проточного охлаждения камера и сопло было 

разбито на 1631 расчётное сечение. 

Зависимость температуры после ТО от давления в КС приведено на ри-

сунке 4.11. 

 

Рисунок 4.11. – Зависимость температуры после ТО от давления в КС  

 

Рисунок 4.12. – Полный ГДП двигателя РД 0146  
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Рисунок 4.13. – Предложенная схема охлаждения двигателя РД 0146  
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4.2.2. Геометрия ТО с давлением в камере 8 МПа 

Геометрия оребрения ТО представлена в таблице 4.2 и на рисунках 4.15 

и 4.16. 

Изменение гидравлического диаметра, площади боковой поверхности и 

площади проходного сечения канала представлена на рисунках 4.17-4.19. 

Расчётная схема фрезерованного оребрённого канала представлена на 

рисунке 4.14. 

 

Рисунок 4.14. – Расчётная схема фрезерованного оребрённого канала  

 

Рисунок 4.15. – Изменение высоты канала и толщины огневой стенки в ТО по 

длине ГДП  
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Скачкообразное распределение гидравлического диаметра и плозади бо-

ковой поверхности на рисунке 4.17 и 4.19 связано с изменением числа рёбер 

и высот каналов. В около критической части с сужением каналов идёт 

уменьшение гидравлического диаметра, так как уменьшается диаметр ГДП 

при неизменном числе рёбер. После критического сечения гидравлический 

диаметр увеличивается, это связано с увеличением ширины проточного ка-

нала. 

Характер поведения площади боковой поверхности представленной на 

рисунке 4.18 обьясняется разным шагом отрезков dx между сечениями в ци-

линдрической и входной части камеры. Во входной части камеры колличе-

ство сечений разбиения ≈  720, когда в цилиндрической части ≈ 480, следова-

тельно и площадь боковой поверхности во входной части камеры будет 

меньше. 
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Таблица 4.2. – Геометрические параметры ТО двигателя РД – 0146 

Параметр Значение параметра 

Номер секции 1 2 3 4 

Осевая координата, мм 0–278,14 278,3–326,9 327,17–465,29 467,28–584,28 586,27–736,9 738,97-753 754-1240 

Диаметр, мм 180,2 180,2-146,09 145,89–192,61  195,7–369,49 372,22-559 562-577 579-960,6 

Высота канала, h, мм 2,5 2 2,5 2,75 3 

Толщина огневой стенки, δ, мм 0,8 

Толщина наружной стенки, δн, 
мм 2 

Толщина ребра, δр, мм 1,5 1,2 

Количество рёбер, n, штук 150 110 220 440 

Шаг по торцу ребра, tр, мм 3,86 5,26–4,28 4,26–5,6 2,84–5,32 2,68–4,02 4,04–4,15 4,17-6,89 

Ширина канала на основании 
ребра, a, мм 2,3 3,99–3,01 3,01–4,34 1,61–4,09 1,46-2,8 2,82-2,93 2,94-5,67 
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Рисунок 4.16. – Изменение числа рёбер в ТО по длине ГДП  

 

Рисунок 4.17. – Изменение гидравлического диаметра в ТО по длине ГДП  
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Рисунок 4.18. – Изменение площади боковой поверхности по длине ГДП  

 

Рисунок 4.19. – Изменение площади проходного сечения канала ТО по длине 

ГДП  
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4.2.3. Расчёт охлаждения без внутренних рёбер внутри камеры с 

давлением в КС 8 МПа 

Изменение температуры и давления охладителя представлено на рисун-

ках 4.20 и 4.21. 

 

Рисунок 4.20. – Изменение давления охладителя по длине ГДП  

 

Рисунок 4.21. – Изменение температуры охладителя по длине ГДП  
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Изменение скорости охладителя и Числа Рейнольдса по длине ГДП 

представлено на рисунках 4.22 и 4.23. 

 

Рисунок 4.22. – Изменение скорости охладителя в ТО по длине ГДП  

 

Рисунок 4.23. – Изменение числа Рейнольдса в ТО по длине ГДП  
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Изменение коэффициента теплоотдачи и плотности конвективного теп-

лового потока представлено на рисунках 4.24 и 4.25. 

 

Рисунок 4.24. – Изменение коэффициента теплоотдачи с учётом оребрения по 

длине ГДП  

 

Рисунок 4.25. – Изменение плотности конвективного теплового потока по 

длине ГДП  
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Изменение лучистого теплового потока и ТС внутренней стенки пред-

ставлено на рисунках 4.26 и 4.27. 

 

Рисунок 4.26. – Изменение плотности лучистого теплового потока по длине 

ГДП  

 

Рисунок 4.27. – ТС внутренней стенки со стороны газа и жидкости по длине 

ГДП  
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ТС наружной силовой стенки представлено на рисунке 4.28. 

 

Рисунок 4.28. – ТС наружной силовой стенки по длине ГДП   

В результате расчёта было получено следующие результаты:  

• Температура охладителя на выходе из ТО составила 260 К;  

• Давление охладителя на выходе 23,09 МПа; 

• Максимальная плотность конвективного теплового потока 58,87 

МВт/м^2; 

• Максимальная скорость охладителя 345,78 м/с; 

• Максимальная температура стенки со стороны газа 639,45 К; 

• Максимальная температура стенки со стороны жидкости 447,8 К; 

• Максимальная температура наружной силовой стенки 261,57 К. 

Далее будет проведён расчёт охлаждения с газовыми рёбрами, оценён 

подогрев охладителя и температура рёбер, температура внутренней и наруж-

ной стенок. 
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4.2.4. Расчёт охлаждения c рёбрами внутри камеры с давлением в 

КС 8 МПа 

Поперечный разрез камеры с внутренним оребрением приведен на рисунке 

4.29. 

 

1 – внутренняя оболочка; 2 – основные рёбра; 3 – канал тракта охлаждения; 4 – 

скругленные по радиусу углы образующих канал ТО; 5 – дополнительные продольные рё-

бра; 6 – наружная профилированная оболочка. 

Рисунок 4.29. – ТО с продольными дополнительными внутренними рёбрами  

В таблице 4.3 представлены геометрические параметры внутренних до-

полнительных рёбер.  

Таблица 4.3. – Геометрия внутренних рёбер 

Параметр Значение параметра 

Высота ребра, мм 2,8 

Толщина ребра, мм 1,2 

Количество рёбер, штук 200 

Шаг по основанию ребра, мм 2,83 

Шаг по торцу ребра, мм 2,91 
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Изменение температуры и давления охладителя представлено на рисун-

ках 4.30 и 4.31. 

 

Рисунок 4.30. – Изменение давления охладителя по длине ГДП  

 

Рисунок 4.31. – Изменение температуры охладителя по длине ГДП  
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Изменение скорости охладителя и числа Рейнольдса по длине ГДП 

представлено на рисунках 4.32 и 4.33. 

 

Рисунок 4.32. – Изменение скорости охладителя в ТО по длине ГДП  

 

Рисунок 4.33. – Изменение числа Рейнольдса в ТО по длине ГДП  
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Изменение коэффициента теплоотдачи и плотности конвективного теп-

лового потока представлены на рисунках 4.34 и 4.35. 

 

Рисунок 4.34. – Изменение коэффициента теплоотдачи с учётом оребрения по 

глине ГДП  

 

Рисунок 4.35. – Изменение плотности конвективного теплового потока по 

длине ГДП  
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Изменение лучистого теплового потока и ТС внутренней стенки пред-

ставлены на рисунках 4.36 и 4.37. 

 

Рисунок 4.36. – Изменение плотности лучистого теплового потока по длине 

ГДП  

 

Рисунок 4.37. – ТС внутренней стенки со стороны газа и жидкости по длине 

ГДП  
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ТС наружной силовой стенки представлено на рисунке 4.38. ТС внут-

ренних газовых рёбер представлено на рисунке 4.39. 

 

Рисунок 4.38. – ТС наружной силовой стенки по длине ГДП   

 

Рисунок 4.39. – ТС внутренних газовых рёбер по длине ГДП  
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В результате расчёта получены следующие результаты:  

• температура охладителя на выходе из ТО составила 400,74 К;  

• давление охладителя на выходе - 21,27 МПа; 

• максимальная плотность конвективного теплового потока - 57,1 

МВт/м^2; 

• максимальная скорость охладителя - 606,74 м/с; 

• максимальная температура стенки со стороны газа - 726,63 К; 

• максимальная температура стенки со стороны жидкости - 557,18 

К; 

• максимальная температура наружной силовой стенки - 401,41 К; 

• максимальная температура внутренних рёбер - 999 К. 

Согласно результатам энергетической увязке нагрев водорода до 400 К 

обеспечивает давление в КС до 10,5 МПа, при этом УИТ, согласно расчётам 

в математической модели и рисунку 4.1, возрастает на 5 с. 

Далее будет пересчитан ГДП профиль для давления в КС 10,5 МПа и 

выполнен поверочный расчёт охлаждения с определением теплогидравличе-

ских параметров СО двигателя. 

4.2.5. Расчёт охлаждения c рёбрами внутри камеры с давлением в 

КС 10,5 МПа 

В данной подглаве представлен поверочный расчёт охлаждения двигате-

ля с давлением в КС 10,5 МПа, пересчитана геометрия ГДП профиль для 

давления в КС 10,5 Мпа. 

4.2.5.1 Геометрия ТО с давлением в камере 10,5 МПа 

Геометрия оребрения ТО представлена в таблице 4.4. Геометрия газово-

го оребрения остаётся неизменной. 

Изменения гидравлического диаметра, площади боковой поверхности и 

площади проходного сечения канала представлена на рисунках 4.40-4.42. 
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Таблица 4.4. – Геометрические параметры ТО двигателя РД – 0146 с давлением в КС 10,5 МПа 

Параметр Значение параметра 

Номер секции 1 2 3 4 5 6 7 

Осевая координата, мм 0–242,9 243,1–285,5 285,6–373,51 375,45–412,32 414,26–528,7 530,69-693 695-1207 

Диаметр, мм 156,7 156,7-127,05 126,8–115,75  119,1–181,2 184,39-358,7 361,41-566 568-959,7 

Высота канала, h, мм 2,5 2 2,5 3 

Толщина огневой стенки, δ, мм 0,8 

Толщина наружной стенки, δн, 
мм 2 

Толщина ребра, δр, мм 1,5 1,2 

Количество рёбер, n, штук 150 110 70 110 170 340 440 

Шаг по торцу ребра, tр, мм 3,36 4,59–3,74 5,85–5,35 3,5–5,27 3,47–6,69 3,37–5,26 4,17-6,89 

Ширина канала на основании 
ребра, a, мм 1,81 3,32–2,47 4,56–4,06 2,24–4,02 2,23-5,45 2,15-4,04 2,94-5,67 
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Рисунок 4.40. – Изменение гидравлического диаметра в ТО по длине ГДП  

 

Рисунок 4.41. – Изменение площади боковой поверхности по длине ГДП  
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Рисунок 4.42. – Изменение площади проходного сечения канала ТО по длине 

ГДП  

4.2.5.2 Расчёт охлаждения с рёбрами внутри камеры 

Изменение температуры и давления охладителя представлено на рисун-

ках 4.43 и 4.44. 
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Рисунок 4.43. – Изменение давления охладителя по длине ГДП  

 

Рисунок 4.44. – Изменение температуры охладителя по длине ГДП  
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Изменение скорости охладителя и Числа Рейнольдса по длине ГДП 

представлено на рисунках 4.45 и 4.46 

 

Рисунок 4.45. – Изменение скорости охладителя в ТО по длине ГДП  

 

Рисунок 4.46. – Изменение числа Рейнольдса в ТО по длине ГДП  
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Изменение коэффициента теплоотдачи и плотности конвективного теп-

лового потока представлено на рисунках 4.47 и 4.48. 

 

Рисунок 4.47. – Изменение коэффициента теплоотдачи с учётом оребрения по 

глине ГДП  

 

Рисунок 4.48. – Изменение плотности конвективного теплового потока по 

длине ГДП  
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Изменение лучистого теплового потока и ТС внутренней стенки пред-

ставлено на рисунках 4.49 и 4.50. 

 

Рисунок 4.49. – Изменение плотности лучистого теплового потока по длине 

ГДП  

 

Рисунок 4.50. – ТС внутренней стенки со стороны газа и жидкости по длине 

ГДП  
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ТС наружной силовой стенки представлено на рисунке 4.51. ТС внут-

ренних газовых рёбер представлено на рисунке 4.52. 

 

Рисунок 4.51. – ТС наружной силовой стенки по длине ГДП   

 

Рисунок 4.52. – ТС внутренних рёбер по длине ГДП  
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В результате расчёта было получено следующие результаты:  

• температура охладителя на выходе из ТО составила 426,46 К;  

• давление охладителя на выходе - 21,91 МПа; 

• максимальная плотность конвективного теплового потока - 71,18 

МВт/м^2; 

• Максимальная скорость охладителя - 581,96 м/с; 

• Максимальная температура стенки со стороны газа - 875,39 К; 

• Максимальная температура стенки со стороны жидкости - 673,42 

К; 

• Максимальная температура наружной силовой стенки - 427,02 К; 

• Максимальная температура внутренних рёбер - 1167 К. 

В соответствии с результатами расчёта можно сделать следующие выво-

ды: 

• разработана математическая модель расчета камеры безгазогене-

раторного ЖРД, позволяющая определить оптимальную схему 

охлаждения двигателя в зависимости от технических требований; 

• при Pk =8 МПа и 10,5 МПа предлагается схема охлаждения двига-

теля с прямым током; 

• согласно результатам расчетов, возможно увеличить давление в 

КС с 8 МПа до 10,5 МПа за счёт размещения внутри камеры про-

дольных рёбер высотой 2,8 мм и толщиной 1,2 мм, за счёт увели-

чения поверхности теплообмена водород возможно нагреть до 424 

К, что на 124 К больше, чем в двигателе прототипе РД 0146, при 

этом удельный импульс увеличивается на 468 с, что на 5 с выше, 

чем у двигателя прототипа; 

• при увеличении давления в камере сгорания на величину 10,5 МПа 

уменьшаются габаритные размеры двигателя и длина самого дви-

гателя;   
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• дальнейшее повышение удельного импульса двигателя возможно с 

помощью изменения выходного давления на срезе сопла (увеличе-

ние степени расширения сопла), при этом увеличивается длина 

двигателя и диаметр среза сопла, например, как в ЖРД РД-0146Д 

или ЖРД AECE (Advanced Expander Cycle Engine)), это даст при-

бавку до 5с по удельному импульсу (увеличение габаритов и мас-

сы двигателя), также возможен вариант с помощью изменения 

КИО в камере сгорания.  

4.3. Расчётные зависимости влияния высоты внутреннего 

оребрения на параметры ТО при давлении в КС 10,5 МПа 

Ниже приводятся зависимости влияния высоты внутреннего оребрения 

на ТС оребрения, подогрев и гидравлические потери охладителя, а так же 

максимальные температуры стенок. 

На рисунке 4.53 приводится изменение температуры на торце внутрен-

него оребрения от высоты ребра.  

На рисунках 4.54 и 4.55 приводятся температура и давление на выходе 

из ТО от высота ребра.  

На рисунках 4.56, 4.57 и 4.58 приводятся максимальные температуры 

огневой стенки со стороны газа и жидкости и наружной стенки со стороны 

жидкости от высоты ребра. 

Согласно приведённым зависимостям по температуре ребра, получается 

что высота ребра сильно зависит от температуры торца ребра и оптимальное 

значение находится при высоте ребра 2 – 2,8 мм. Это соответсвует темпера-

туре охладителя на выходе 381,19 К – 426,46 К, давлению охладителя на вы-

ходе 22,33 МПа – 21,91 МПа, максимальной температуре огневой стенки со 

стороны газа - 846,64 К…875,39 К, максимальной температуры огневой стен-

ки со стороны жидкости - 638,96 К…673,42 К и максимальной температуре 

наружной силовой стенки - 373,05 К…427,02 К. 
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Рисунок 4.53. – Изменение максимальной температуры на торце внутреннего 

оребрения от высоты ребра  

 

Рисунок 4.54. – Изменение температуры на выходе из ТО от высоты ребра  
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Рисунок 4.55. – Изменение давления на выходе из ТО от высоты ребра  

 

Рисунок 4.56. – Изменение максимальной температуры стенки со стороны га-

за от высоты ребра  
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Рисунок 4.57. – Изменение максимальной температуры стенки со стороны 

жидкости от высоты ребра  

 

Рисунок 4.58. – Изменение максимальной температуры наружной стенки со 

стороны жидкости от высоты ребра  
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5. РАСЧЁТНО-ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ 

ТЕПЛОВЫХ ПРОЦЕССОВ В КАМЕРЕ ЖРД ПРИ 

РЕГЕНЕРАТИВНОМ ОХЛАЖДЕНИИ 

В соответствии с задачами диссертационной работы необходимо вере-

фицировать математическую модель. 

Верификация в диссертационной работе проводилась в 2 этапа.  

Первая верификация была по достижению необходимого расчётного по-

догрева горючего на выходе из ТО двигателя РД-0146.  

Во второй верификации для двигателей SSME 40 K оценивались и срав-

нивались расчётные тепловые потоки с экспериментальными. 

5.1. Сравнение расчётного подогрева горючего на выходе из ТО для 

двигателя РД-0146  

За основу при проведении полного сравнения расчётных и эксперимен-

тальных данных была взята схема охлаждения  двигателя РД-0146. Так как 

осевая координата расположение входного коллектора в закритической части 

сопла неизвестна, она подбиралась расчётно методом последовательных при-

ближений.  

В двигателе реализуется петлевая схема охлаждения (рисунок 5.1). 

Входной коллектор по расчёту расположен в осевой координате 499 мм. Из 

коллектора через равномерно расположенных 110 отверстий в коллекторе 

хладагент поступает в каналы ТО. После коллектора горючее по половине 

каналов прямотоком движется до среза сопла, где разворачивается, охлажда-

ет сопло, критическое сечение и движется обратным током до камеры сгора-

ния.  

Геометрия каналов ТО для расчёта охлаждения взята согласно таблице 

4.2. 

Согласно экспериментальным данным температура  и давление на выхо-

де из ТО равняется 23МПа и 301 К [65]. Давление на выходе из НГ равняется 

26,25 Мпа, следовательно суммарные гидравличесские потери в ТО равняют-

ся 3,25 МПа. 
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Рисунок 5.1. – СО двигателя РД-0146  

Распределение температуры и давления охладителя по длине ГДП пока-

зано на рисунке 5.2 и 5.3.  

 

Рисунок 5.2. – Распределение температуры охладителя по длине ГДП  
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Рисунок 5.3. – Распределение давления охладителя по длине ГДП  

Температура на выходе из ТО получилось равной 307 К, что примерно 

на 2 % различается с экспериментальными данными и является вполне допу-

стимым для проектировочных расчётов.  

При прочих равных условиях при спроектированной СО двигателя дав-

ление на выходе равно 22,57 МПа, а суммарные гидравлические потери 2,57 

МПа. Следовательно, при разработанной СО двигателя РД-0146 возможно 

сэкономить 0,68 МПа только в ТО. 

5.2. Верификация тепловых потоков для двигателей SSME 40K 

Двигатели по которому проводилась верификация является модельными 

двигателями и имеют название SSME 40 К с водородным регенеративным 

охлаждением и SSME 40 K с водяным охлаждением. Данные двигатели в ≈ 3 

раза меньше полномасштабного двигателя SSME.  

Верификация проводится путём сравнения плотности теплового потока 

по экспериментальным данным с данными полученными по математической 

модели.  
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Тепловой поток при испытаниях измерялся калориметрическим мето-

дом. Верификация проводилась по открытым экспериментальным данным 

[90]. 

Водород, которым является хладагентом и охлаждает камеру и сопло, 

после ТО выбрасывается за борт. 

Материал из которого изготавливаются рёбра и внутренняя стенка назы-

вается Narloy-Z. Narloy-Z является жаропрочным сплавом и состоит преиму-

щественно из меди с добавлением серебра и циркония. 

Теплопроводность материала Narloy-Z от температуры взята согласно 

графическим зависимостям по характерным точкам температуры [91, 92]. 

Исходные данные по которым проводилась верификация приведены в 

таблице 5.1.  
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Таблица 5.1. – Исходные данные для верификации двигателей SSME 40K 

Расчетный па-
раметр 

Полномасштабный 40 K с водным 
охлаждением 

40 K с регенера-
тивным охла-

ждением 

Общее количе-
ство элементов 
впрыска 

600 61 61 

Количество де-
флекторных эле-
ментов впрыска 

75 3 3 

Диаметр камеры, 
мм 

450,6 143,8 143,8 

Диаметр критики, 
мм 

261,75 84,1 84,1 

Длина камеры, 
мм 

355,6 355,6 355,6 

Степень расши-
рения сопла 

5 : 1 7 : 1 5 : 1 

Количество кана-
лов охлаждаю-
щей жидкости 
камеры 

390 116 128 

Ориентация ка-
нала охлаждаю-
щей жидкости 
камеры 

Осевая Окружная Осевая 

В расчёте принимается температура водорода на входе в ТО - 22 К, дав-

ление на входе - 20 МПа, массовый расход на входе - 7,19 кг/с. 

Сравнение измеренных и расчётных тепловых потоков приведено на ри-

сунке 5.4. 
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Рисунок 5.4. – Экспериментальные (сверху) и расчётные (снизу) тепловые по-

токи двигателя SSME 40 K с регенеративным охлаждением  

В расчёте принимается температура воды на входе в ТО – 298 К, давле-

ние на входе - 10 МПа, массовый расход на входе - 8,99 кг/с. 
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Сравнение измеренных и расчётных тепловых потоков с водяным охла-

ждением приведено на рисунке 5.4. 

 

 

Рисунок 5.5. – Экспериментальные (сверху) и расчётные (снизу) тепловые по-

токи двигателя SSME 40 K с водяным охлаждением  

Согласно приведенным расчётам можно сделать вывод, что в цилиндри-

ческой части камеры тепловой поток при водородном и водяном охлаждении 
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имеет удовлетворительную сходимость, во входной части камеры и срезе 

сопла имеет хорошую сходимость с экспериментальным данными. 

Чтобы проверить точность модуля теплового анализа математической 

модели, было выполнено сравнение между доступными справочными дан-

ными и прогнозом математической модели.  

Полученное согласие между прогнозом математической модели и ссы-

лочными данными является достаточным для инструмента, используемого в 

концептуальных и предварительных проектных исследованиях.  

Количественные и качественные различия в результатах могут быть 

объяснены следующим: 

• Математическая модель не имитирует распыление и рассеивание топ-

лива, а также горение капель. 

• Свойства горячего газа для теплового анализа извлекаются из квазиод-

номерной модели потока. 

• Теплопередача моделируется с использованием полуэмпирических со-

отношений. 

После проведенного анализа по сравнению тепловых потоков можно 

сделать вывод, что разработанную математическую модель можно использо-

вать при проектировании камер ЖРД и прогнозированнии величин тепловых 

потоков и температур стенок в камере и сопле, так и для поверочных расчё-

тов уже имеющейся конструкции камеры ЖРД. 

Путём варьирования величин геометрических параметров ТО в разрабо-

танной математической модели, можно оптимизировать конструкцию с точки 

зрения требуемых температур стенок, гидравлических потерь и требуемых 

температур хладагента. 
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5.3. Расчётно-теоретическое исследование поведения тепловых 

процессов при варьировании геометрии ТО двигателя SSME 40 K 

Так как водород при регенеративном охлаждении выбрасывается за 

борт. Для модельного двигателя SSME 40 K принята попытка оптимизации 

конструкции ТО. 

Всего проведено три расчёта с варьированием геометрии ТО. Проводи-

лась оценка влияния геометрии ТО на температуру огневой стенки и плотно-

сти теплового потока. В первом расчёте варьировалась толщина огневой 

стенки (0,5 мм, 0,8 мм и 1 мм) камеры и сопла двигателя. Во втором расчёте 

варьировалась число рёбер в ТО (120, 130 и 140 рёбер). В третьем расчёте 

применялись внутренние рёбра со стороны огневой стенки для оценки подо-

грева температуры охладителя на выходе из ТО. 

Распределение температуры огневой стенки и плотности теплового по-

тока при разной толщине огневой стенки приведено на рисунке 5.6 и 5.7. 

 

Рисунок 5.6. – Распределение температуры огневой стенки по длине ГДП при 

разной толщине внутренней стенки  
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Рисунок 5.7. – Распределение плотности теплового потока по длине ГДП при 

разной толщине внутренней стенки  

Согласно проведенным расчётам можно сделать вывод что более тонкая 

стенка равная 0,5 мм имеет более меньшую температуру, чем более толстые 

стенки (0,8 мм и 1 мм).  

Величина теплового потока на 4-9 МВт/м2 больше для более тонкой 

стенки, следовательно и подогрев горючего больше. Для снижения темпера-

тур огневой стенки, внутренняя стенка толщиной 0,5 мм в двигателе SSME 

40 K была выбрано верно. 

Температура огневой стенки и плотность теплового потока при разном 

числе рёбер приведена на рисунке 5.8 и 5.9. Давление на выходе из ТО при 

разном числе рёбер приведено на рисунке 5.10. 
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Рисунок 5.8. – Распределение температуры огневой стенки по длине ГДП при 

разном числе рёбер  

 

Рисунок 5.9. – Распределение плотности теплового потока по длине ГДП при 

разном числе рёбер  
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Рисунок 5.10. – Распределение давления на выходе из ТО при разном числе 

рёбер  

Согласно проведенным расчётам можно сделать вывод, что конструкция 

с числом рёбер равным 140 штук будет менее теплонапряжённой на 26 К. 

Тепловой поток при разном числе рёбер незначительно меняется ≈ 1 МВт/м2. 

Необходимо принимать во внимания, что снижая общую тепловую 

нагрузку конструкции при изменении числа рёбер, увеличиваются гидравли-

ческие потери в СО.  

Это незначительно для модельных двигателей, где автономный хлада-

гент не направляется после ТО в форсуночную головку, а выбрасывается за 

борт. А в штатных двигателях для снижения тепловой нагрузки при высоких 

давлениях в камере и тепловых потоков можно использовать интенсифика-

цию теплообмена в теплонапряжённых местах соизмеримую с величиной 

гидравлических потерь (например нанесеним лунок в каналах ТО). 
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Последний расчёт проводился с наличием внутренних рёбер на огневой 

стенки камеры. Расчёт осуществлялся для оценки прироста подогрева горю-

чего в отличие от варианта без рёбер внутри камеры.  

В таблице 5.2 представлены геометрические параметры внутренних до-

полнительных рёбер.  

Таблица 5.2. – Геометрия внутренних рёбер 

Параметр Значение параметра 

Высота ребра, мм 2,0 

Толщина ребра, мм 1,2 

Количество рёбер, штук 128 

Шаг по основанию ребра, мм 2,52 

Шаг по торцу ребра, мм 2,62 

На рисунке 5.11 представлено изменение температуры охладителя по 

длине ГДП с наличием рёбер и их отсутсвием. Как видно из рисунка наличие 

внутренних рёбер в камере позволяют поднять температуру хладагента на 

78,5 К. 

 

Рисунок 5.11. – Температура охладителя по длине ГДП с наличием внутрен-

них рёбер в камере и их отсутствием  
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Давление на выходе с конфигурацией без внутреннего оребрения равня-

ется 12,87 МПа, с внутренним оребрением 12,18 МПа. Следовательно с учё-

том незначительных гидравлических потерь за счёт размещения внутренних 

рёбер возможно подогреть хладагент на ≈ 80 К. 
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ВЫВОДЫ 

По результатам аналитического обзора, результатам расчётно-

теоретического исследования и расчётно-экспериментального исследования 

можно сделать следующие выводы: 

1. В целях увеличения УИТ за счёт эффективной работы двигателя раз-

работана схема охлаждения КС высококриогенным водородом с учётом по-

дачи его в область форсуночной головки за счёт развития внутренней по-

верхности КС; 

2. Разработана математическая модель процесса охлаждения КС и сопла 

путём выбора газодинамического профиля учитывающего изменение тепло-

физических параметров по тракту охлаждения от давления и температуры и 

термодинамических параметров в КС от КИО и давления в КС; 

3. Разработана методика и программа по расчёту газодинамических и 

теплогидравлических параметров с целью выбора оптимальных геометриче-

ских параметров каналов тракта охлаждения; 

4. С помощью известных по литературе натурных экспериментов произ-

веден критический анализ в целях проверки адекватности модели. 
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