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В настоящее время к числу актуальных относится задача создания маршевых ЖРД тягой 
от 10 до 20 КН для разгонных блоков (РБ) легких ракет-носителей, способных выводить на 
низкую опорную орбиту полезную нагрузку массой от 1 до 5 тонн. Для этих ЖРД весьма 
перспективным является использование высоко-энергетичного и экологически чистого топлива, 
компонентами которого являются жидкий водород и жидкий кислород.  

Далее излагаются методика и результаты численного термогазодинамического расчета, 
приводится сравнение полученной предельно-достижимой величины удельного импульса в 
пустоте для кислородно-водородного ЖРД тягой 20 КН с величиной удельного импульса ЖРД 
такой же тяги РБ «Фрегат» на компонентах топлива азотный тетраксид (АТ) и несимметричный 
диметилгидразин (НДМГ).  

Как известно [1], расчетное определение величины удельного импульса ЖРД начинается 
с термодинамического расчета, проведение которого связано, в основном, с выбором давления в 
камере сгорания , коэффициента избытка окислителя  и геометрической степени 
расширения сопла . Выбор давления в камере сгорания для ЖРД, использующих в качестве 
компонентов топлива жидкий водород и жидкий кислород, тесно связан с выбором системы 
схемы турбонасосной системы подачи [2,3]. Поскольку с учетом [3,4] в данной работе 
рассматривается безгенераторная схема турбонасосной системы подачи с раздельным приводом 
насосов горючего и окислителя, величина  выбрана равной 5 МПа. Массовое соотношение 
компонентов  выбрано равным 6.0 ( ). За исходный выбран следующий контур 
сверхзвуковой части сопла с равномерными параметрами потока на выходе: первая линия тока; 
средний показатель изоэнтропы расширения n = 1.2; число Маха  

= 6.998; безразмерный радиус 38.29; геометрическая степень расширения 1466. 
Безразмерные координаты контура сверхзвуковой части этого сопла брались в [5].  

Для проведения термогазодинамического расчета использовалась численная методика 
[6], основой которой является термодинамическая модель, взаимосвязанная с газодинамической 
моделью. Эта методика обеспечивает определение расчетов как идеальных параметров ЖРД, так 
и потерь удельного импульса из-за трения и рассеяния с учетом их взаимосвязи. Для 
определения потерь из-за химической неравновесности использовались результаты численных 
расчетов, представленных в [7].  

Результаты термогазодинамического расчета:  
– величина удельного импульса тяги в идеальном приближении для давления в камере 

сгорания и соотношения компонентов, указанных выше составляет 4850 м/c;  
– с учетом потерь удельного импульса в камере сгорания (величина коэффициента 

полноты удельного импульса камеры сгорания ) и в сопле максимальная величина 
удельного импульса в пустоте, равная 4537 м/c достигается при =718; эта величина удельного 
импульса и принимается за предельно-достижимую;  
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– потери удельного импульса тяги при =718 составляют 4.3%, в том числе: из-за трения 
– 3.2 % (для турбулентного пограничного слоя и фактора теплообмена ); из-за 
химической неравновесности 1.1 %; из-за рассеяния – менее 0.1 %;  

– полученная предельно-достижимая величина удельного импульса водородно-
кислородного ЖРД РБ тягой 20 КН на 38.9 % выше удельного импульса ЖРД такой же тяги РБ 
«Фрегат» на компонентах топлива АТ и НДМГ.  
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On the basis of numerical thermogasodynamic calculation, it is shown that, taking into account 
the losses, the maximum achievable value of the specific thrust pulse of an oxygen-hydrogen propellant 
rocket engine with a thrust of 20 KN is achieved at and is 4334 m/s. 

aF
3.0=WT

mailto:alex_slavross@mail.ru

