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Основные сокращения, условные обозначения и индексы 
 

С о к р а щ е н и я 

  

ГГ – газогенератор; 

ДУ – двигательная установка; 

ЖРД – жидкостный ракетный двигатель; 

ЖРДУ – жидкостная ракетная двигательная установка; 

КА – космический аппарат; 

КС – камера сгорания; 

ЛА – летательный аппарат; 

РД – ракетный двигатель; 

РТ – рабочее тело; 

ТНА – турбонасосный агрегат. 

 

У с л о в н ы е   о б о з н а ч е н и я 

 

A – геометрическая характеристика центробежной форсунки; 

dD,  – диаметр; 

F – площадь;  

f  удельная площадь; 

F  относительная площадь сечения камеры; 

H  шаг между форсунками; 

уI удельный импульс тяги; 

mK  массовое действительное соотношение компонентов; 

o

mK  –  массовое стехиометрическое соотношение компонентов; 

L , l  длина; 

M – число Маха; 

m масса; 

m массовый расход; 

N мощность; 

n – средний показатель изоэнтропы расширения, число форсунок; 

P – тяга; 
p – давление; 
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RRo , – универсальная и удельная газовые постоянные соответственно; 

r радиус; 

T  –  температура; 

V скорость полѐта; 

 коэффициент заполнения; 

I коэффициент удельного импульса; 

к коэффициент камеры сгорания; 

с коэффициент сопла; 

W  –  скорость рабочего тела; 

z степень укорочения сопла; 

 угол; 

ок  коэффициент избытка окислителя; 

 расходный комплекс, угол; 

  степень расширения рабочего тела в сопле; 

 коэффициент полезного действия; 

 – приведенная скорость; 

  – молярная масса, коэффициент расхода; 

Т степень расширения газа в турбине; 

  плотность; 

f коэффициент восстановления полного давления; 

 время; 

 коэффициент потерь удельного импульса тяги. 

 

И н д е к с ы 

 

а –  выход из сопла;  

ВД – высокое давление; 

вх – вход; 

вых – выход; 

г – горючее; 

газ – газовый; 

гг – газогенератор; 

ж – жидкость; 
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а 

а 

* м,  

* м,  с 

с к 

к 

з – завеса; 

ид – идеальный; 

к  –  камера или вход в камеру; 

кз – камера закручивания; 

маг – магистраль; 

н – насос, атмосферный; 

ок – окислитель; 

о – параметр торможения; 

опт – оптимальный; 

п – в пустоте; 

пр – пристенок; 

р – расчетный; 

с – вход в сопло; 

ср – среднее значение; 

ст – стенка; 

т –турбина; 

t – теоретический; 

ф – форсунка; 

я – ядро. 

 

С е ч е н и я  к а м е р ы 

 

 

к – вход в камеру; 

с – вход в сопло;  

м – минимальное сечение сопла; 

 – критическое сечение сопла; 

а – выход из сопла;   
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В В Е Д Е Н И Е 

 

Проектирование жидкостного ракетного двигателя ведется спе-

циалистами опытного конструкторского бюро (ОКБ) на основе тех-

нического задания (ТЗ), выдаваемого разработчиком ракетного ком-

плекса или космического аппарата. Техническое задание разрабаты-

вается заказчиком совместно со специалистами двигательного ОКБ. 

Оно содержит все необходимые  для проектирования двигателя тре-

бования и имеющуюся информацию. Это огромный труд. Студентам 

же выдается вместо ТЗ задание на курсовую работу, содержащее 

минимально необходимые для проектирования ЖРД исходные дан-

ные. 

Проектирование ЖРД, являющегося сложной технической сис-

темой, представляет собой трудоемкий, иерархически многоуровне-

вый и итерационный процесс, осуществляемый путем постоянных 

повторений и возвратов к предыдущим стадиям и этапам. 

Разработка ЖРД проводится следующими этапами: техническое 

предложение (ТП), эскизное проектирование (ЭП), рабочее проекти-

рование (РП). 

Рабочее проектирование завершает разработку проекта двигате-

ля в целом. Рабочий проект окончательно определяет конструкцию 

двигателя и всех его систем, элементов, узлов и агрегатов. Он со-

держит всю необходимую рабочую документацию, на базе которой 

готовится технологическая документация и осуществляется подго-

товка производства. 

Рабочее проектирование двигателя выполняется на основе эс-

кизного проектирования как двигателя в целом, так и его отдельных 

систем, узлов, агрегатов и деталей. Камера является одним из ос-

новных узлов ЖРД, основным эго элементом, поэтому практическое 
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овладение методикой еѐ термодинамического расчета и проектиро-

вания относится к первоочередным задачам обучения и подготовки 

инженеров по специальности 160302.65 – «Ракетные двигатели». 

Решению этой задачи и посвящено настоящее учебное пособие. 

На основе обобщения и синтеза накопленного наукой и практи-

кой опыта проектирования конкурентоспособных на мировом рынке 

ЖРД рассматривается инновационная методика термодинамическо-

го расчета и проектирования камер ЖРД. Она позволяет проводить 

термодинамический расчет и проектировать камеры ЖРД как суще-

ствующих, так и перспективных схем, удовлетворяет современным 

требованиям к курсовому и дипломному проектированию и изложе-

на в доступной для студентов форме. 

Термодинамические и теплофизические свойства продуктов сго-

рания требуемого ракетного топлива определяются с помощью 

справочника /8/, изданного АН СССР. Они необходимы для расчета 

массового расхода топлива и его компонентов, определения разме-

ров камеры и профилирования еѐ внутреннего контура. 

Особое внимание в настоящем пособии уделено вопросам опти-

мизации параметров двигателя по сформированной целевой функ-

ции, являющейся критерием эффективности летательного аппарата. 

Учет взаимосвязи параметров ракеты, двигателя и топлива позволя-

ет правильно подойти к выбору схемы и основных параметров ЖРД, 

понять и теоретически обосновать основные тенденции и перспек-

тивы развития ракетных двигателей и связанных с ними областей 

науки и техники. 

Чтобы спроектировать камеру двигателя, отвечающую в макси-

мальной степени исходным данным, студент должен научиться при-

нимать обоснованно проектные решения, опираясь на имеющиеся 

знания, опыт и интуицию. Он, например, должен выбрать наиболее 

рациональные системы подачи топлива и охлаждения, схему двига-

теля, величину давления в камере сгорания и выходном сечении со-

пла, оптимальное соотношение компонентов топлива, допустимый 

уровень потерь удельного импульса в камере сгорания и сопле и т.д. 

Итерационным путем проводится серия проектных термодина-

мических расчетов, в результате которых находятся термодинамиче-

ские характеристики, идеальные и действительные параметры каме-

ры и двигателя, геометрические размеры камеры и осуществляется 

профилирование еѐ внутреннего контура. Расчеты производятся для 
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реальных условий работы двигателя, т.е. с учетом имеющихся по-

терь. 

Результаты эскизного проектирования камеры используются в 

качестве исходных данных при рабочем проектировании ЖРД в це-

лом, его отдельных систем, агрегатов и узлов. Рабочее проектирова-

ние может потребовать корректировки результатов эскизного проек-

тирования. Тогда вносятся необходимые изменения в значения от-

дельных параметров и расчет уточняется. 

Нумерация разделов пояснительной записки к курсовой работе 

«Термодинамический расчет и проектирование камер ЖРД», их на-

звание и содержание должны соответствовать настоящему учебному 

пособию. 

Пособие предназначено студентам факультета двигателей лета-

тельных аппаратов, обучающимся по специальности 160302.65. Оно 

необходимо студентам при выполнении курсовых работ по учебной 

дисциплине «Теория, расчет и проектирование ракетных двигате-

лей» и дипломных проектов.  
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1. ВЫБОР СИСТЕМЫ ПОДАЧИ ТОПЛИВА, СХЕМЫ  

И ОСНОВНЫХ ПАРАМЕТРОВ ДВИГАТЕЛЯ 
 

1.1. Выбор системы подачи топлива 
 

В современных жидкостных ракетных двигателях различного на-

значения применяются два вида систем подачи топлива: вытесни-

тельная или насосная.  

Вытеснительная подача осуществляется вытеснением компонен-

тов топлива из соответствующих баков рабочим телом (газом), дав-

ление которого превышает давление в камере сгорания. 

Насосная подача производится с помощью насосов компонентов 

топлива, приводимых в движение обычно газовой турбиной. 

Вытеснительная система подачи топлива значительно проще, 

однако основной еѐ недостаток – это большая толщина стенок баков 

компонентов топлива, находящихся под высоким рабочим давлени-

ем вытеснения, а значит большая масса ЖРДУ. 

Выбирать систему подачи топлива для проектируемого ЖРД не-

обходимо из условия получения минимальной массы двигательной 

установки при исходных данных, указанных в задании на проекти-

рование /1,2,5,7/. Масса ЖРДУ, включающая массу системы подачи 

топлива, прежде всего зависит от тяги и продолжительности работы 

двигателя, т.е. суммарного импульса тяги, а также от величины дав-

ления в камере сгорания. 

На рис. 1 /2/ показаны ориентировочно области рационального 

использования в ЖРД насосной и вытеснительной подачи топлива в 

координатах тяга двигателя Р – время работы τ. Видно, что вытесни-

тельную подачу топлива целесообразно использовать в ЖРД лишь 

при небольшой тяге двигателя и незначительном времени его рабо-

ты, т.е. при малом значении суммарного импульса тяги I . 

Выбирать систему подачи топлива необходимо и от величины 

давления в камере сгорания двигателя. В учебнике /1/ имеются ре-

комендации, согласно которым при давлении в камере сгорания бо-

лее 2,5…3,0 МПа применять следует только насосную систему по-

дачи топлива, т.к. масса ЖРДУ с вытеснительной системой стано-

вится значительно больше. 
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Окончательно решение по выбору вида системы подачи прини-

мается после выполнения детальной конструктивной, прочностной и 

массовой проработки основных элементов системы подачи топлива 

и всей ЖРДУ. 

Настоящий раздел пояснительной записки к курсовой работе 

должен содержать обоснованное принятие проектного решения по 

выбору системы подачи топлива в проектируемом ЖРД. 

Например. 

Из рисунка, где представлены области рационального использо-

вания различных систем подачи топлива в координатах тяга P  – 

время работы двигателя   /…/ однозначно следует, что проекти-

руемый ЖРД тягой 300 кН и временем работы 200 с должен иметь 

насосную систему подачи топлива. 

Давление в КС двигателя кp 20 МПа, а при давлении более 3,0 

МПа может быть применена  только насосная подача топлива /…/. 

Итак, выбираем для проектируемого ЖРД насосную систему по-

дачи топлива. 

Рис.1. Области рационального использования насосной и  

вытеснительной подачи топлива в ЖРД 
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В косых скобках /…/ указывается ссылка на литературу из биб-

лиографического списка пояснительной записки, где имеются тре-

буемые рекомендации. 

 

1.2. Выбор схемы двигателя 
 

В современных маршевых ЖРД насосная подача топлива являет-

ся доминирующей. Это обусловлено необходимостью получения 

значительной тяги при больших временах работы и повышения эф-

фективности ДУ и летательного аппарата. 

ЖРД с насосной подачей топлива по способу организации рабо-

чего процесса бывают трех принципиально различных схем: 

 без дожигания генераторного газа; 

 с дожиганием генераторного газа; 

 с испарением компонентов топлива в тракте охлаждения ка-

меры. 

В двигателях без дожигания генераторного газа генераторный 

газ после прохождения турбины выбрасывается в окружающую сре-

ду либо через выхлопные патрубки, либо через утилизационные со-

пла, расширяясь в которых создает дополнительную тягу. Утилиза-

ционные сопла иногда выполняются рулевыми или верньерными. 

Из-за низкой температуры генераторного газа и малой степени его 

расширения в утилизационных соплах использование вспомогатель-

ного топлива, идущего на привод насосов ТНА, для создания тяги 

оказывается малоэффективным. 

В двигателях с дожиганием генераторного газа в основной каме-

ре генераторный газ, пройдя турбину ТНА, направляется по газо-

проводу в камеру сгорания, где он и дожигается. ЖРД с дожиганием 

генераторного газа энергетически более выгодны, чем без дожига-

ния, т.к. в них все топливо используется при оптимальном для дви-

гателя соотношении компонентов и высокой степени расширения 

рабочего тела. 

В ЖРД с испарением компонентов топлива в тракте охлаждения 

камеры рабочее тело для турбины получают испарением, а затем и 

перегревом образовавшегося пара горючего, окислителя или топли-

ва в тракте охлаждения камеры. 
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Рассмотрим принципиальные особенности ЖРД упомянутых 

схем. 

Удельный импульс тяги ЖРД 

дв

дв
дву

m

P
I


. ,                                               (1) 

где двP – тяга двигателя, двm – массовый расход топлива через двига-

тель. 

Тяга ракетного двигателя состоит из тяги камер, входящих в его 

состав, тяги выхлопных патрубков или утилизационных сопел и 

других элементов, через которые происходит истечение рабочего 

тела. Согласно определению можно записать: 





n

i

допiiдв PPP
1

cos ,                                 (2) 

где iP – тяга i–й камеры; n – число камер в двигателе, включая руле-

вые; i – угол между осью i–й камеры и осью аппарата; допP – тяга 

выхлопных патрубков, утилизационных сопел и других элементов, 

создающих положительный или отрицательный вклад в тягу. 

Массовый расход топлива через двигатель запишется: 





n

i

допiдопдв mmmmm
1

 ,                               (3) 

где m – расход топлива через все n камер двигателя; допm – допол-

нительный расход топлива на привод турбины ТНА в ЖРД без до-

жигания генераторного газа и на другие вспомогательные нужды. 

Для двигателей без дожигания генераторного газа уравнение (1) 

запишется: 

доп

доп
дву

mm

PP
I

 


. ,                                          (4) 

где P – тяга, создаваемая всеми камерами двигателя. 

ЖРД без дожигания генераторного газа по способу получения 

рабочего тела турбины ТНА подразделяются на три основные груп-

пы: 

1. Двигатели с однокомпонентным жидкостным газогенерато-

ром (ЖГГ), в котором генераторный газ получается при раз-
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ложении вспомогательного однокомпонентного топлива, на-

пример, перекиси водорода H2O2, гидразина N2H4, изопро-

пилнитрата и т.п. Используются схемы как с вытеснительной 

а, так и с насосной б подачей вспомогательного топлива, ко-

торые изображены на рис. 2. 

2. Двигатели с однокомпонентным ЖГГ, где генераторный газ 

получается при разложении одного из компонентов основно-

го топлива: окислителя в схеме а и горючего в схеме б, пока-

занных на рис. 3. 

 

3. Двигатели с двухкомпонентным ЖГГ, где генераторный газ 

получается при сгорании небольшой части компонентов ос-

новного топлива либо с большим избытком окислителя 

Рис. 3. Схема ЖРДУ с разложением 

одного из компонентов основного 

топлива:  а – окислителя, 

                 б – горючего 
 

б а 

Г 

Ок 

Г 

Ок 

б а 

Г 

Ок 

Г 

Ок 

Рис. 2. Схема ЖРДУ с разложением 

вспомогательного однокомпонентного 

топлива:  а – вытеснительная подача, 

                 б – насосная подача 
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( гг.ок >> 1) – окислительный газогенератор, либо с большим 

избытком горючего ( гг.ок << 1) – восстановительный газоге-

нератор. Схемы таких ЖРДУ приведены на рис. 4, в варианте 

а – с окислительным газогенератором и в б – с восстанови-

тельным. 

При выполнении пнев-

могидравлических схем 

ЖРД и ЖРДУ использова-

лись условные графические 

обозначения их агрегатов и 

элементов по ГОСТ 2.780; 

2.781; 2.782; 2.784, приве-

денные в таблице. 

Третья группа ЖРД яв-

ляется наиболее универ-

сальной и распространен-

ной. Двигатели таких схем 

могут быть использованы 

практически при любых 

компонентах топлива. Они 

не требуют наличия на бор-

ту ЛА вспомогательного 

топлива и более надежны. 

Это их положительное от-

личие от ЖРД первой 

группы. 

В некоторых ЖРД без 

дожигания генераторного 

газа, например, в двигате-

лях F–1 и J–2 (USA) срабо-

тавший на турбине ТНА 

генераторный газ подается 

в сопло основной камеры в том его сечении, где давление рабочего 

тела (продуктов сгорания) становится ниже давления газа за турби-

ной.  

В ЖРД без дожигания генераторного газа эффективность ис-

пользования вспомогательного или основного топлива, затраченного 

а 

Г 

Ок 

б 

Г 

Ок 

Рис. 4. Схема ЖРДУ с двухкомпонентным  

ЖГГ на основном топливе:  

а – окислительный газогенератор;  

б – восстановительный газогенератор 
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на привод ТНА, для создания тяги незначительна. Это объясняется 

следующими причинами: 

 низкой температурой генераторного газа за турбиной; 

 малой степенью расширения генераторного газа в сопле; 

 наличием в генераторном газе значительного запаса неис-

пользованной химической энергии. 

 
Таблица 

Условные обозначения агрегатов в схемах ЖРД и ЖРДУ. 

 

Обозначение Наименование Обозначение Наименование 

 Баллон с газом  Насос 

 
Бак компонента топ-

лива  

 
Турбина 

 Камера ЖРД  
Редуктор давления 

газовый 

 
Жидкостный газоге-

нератор 

 
Пускоотсечной 

клапан компонента 

 

 

 

Регулируемый дрос-

сель или регулятор 

 
Пускоотсечной 

клапан газовый 

 

 
Обратный клапан 

 
Верньерное сопло 

 

 
Форсунка 

 Трубопровод  

жидкостный  

 

 Механическое соеди-

нение 

 Трубопровод  

газовый с  

направлением 

движения РТ 

 

 
Соединение трубо-

проводов 

 Пересечение без 

соединения 

 

Температура генераторного газа на выходе из газогенератора на 

входе в турбину ТНА у ЖРД без дожигания генераторного газа со-
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ставляет обычно 1000…1300 К. Для получения такой температуры 

продуктов сгорания в топливе, подаваемом в газогенератор, создают 

существенный избыток горючего или окислителя. На выходе из тур-

бины генераторный газ имеет ещѐ более низкую температуру, с ко-

торой он и поступает в сопло. Через сопло газ истекает в атмосферу. 

Выброс в окружающую среду газа, в котором имеется несгоревшее 

горючее или окислитель, т.е. осталась неиспользованной значитель-

ная часть химической энергии топлива, приводит к потери удельно-

го импульса тяги двигателя. 

Доля тяги, создаваемой утилизационными соплами, достаточно 

мала, обычно она не превышает 0,5…1,5% от тяги камер ЖРД /2/. 

ЖРД без дожигания генераторного газа с утилизационными со-

плами или с реактивным выхлопом имеют более высокий удельный 

импульс тяги двуI . , чем двигатели с отводящими патрубками или с 

открытым выхлопом. 

Увеличение степени расширения генераторного газа в утилиза-

ционном сопле ε приводит к снижению потерь удельного импульса 

тяги двигателя, обусловленных дополнительным расходом топлива 

на привод ТНА. Так, при увеличении ε с 2 до 3 потери уменьшаются 

на 15…20%, а с 20 до 30 – на 30…40%. 

Рост степени расширения газа в утилизационном сопле ЖРД 

конкретного назначения обусловливает увеличение давления гене-

раторного газа за турбиной ТНА. Однако его повышение более 

200…300 кПа нецелесообразно. Оно не приводит к снижению по-

терь удельного импульса из-за расхода топлива на привод ТНА, т.к. 

увеличение двуI .  за счет роста тяги утилизационных сопел меньше 

его снижения из-за возрастания расхода генераторного газа, вызван-

ного снижением удельной работы и КПД турбины. 

Увеличение давления в камере сгорания кp  при постоянном  

давлении на срезе сопла аp  приводит к росту степени расширения 

рабочего тела в сопле и, следовательно, к увеличению тяги и удель-

ного импульса камеры уI . При этом повышаются потери удельного 

импульса двигателя двуI . , вызываемые увеличением потребной 

мощности насосов и значит возрастанием расхода топлива на при-

вод ТНА. 
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Совместное влияние этих рассмотренных выше факторов приво-

дит к тому, что для ЖРД без дожигания генераторного газа с реак-

тивным и открытым выхлопом имеются оптимальные значения дав-

лений в камере опткp . , при котором удельной импульс двигателя 

двуI .  достигает максимальной величины (рис. 5). 

 

 

Повышение давления в камере выше опткp . невыгодно, т.к. при-

водит к снижению экономичности работы двигателя. Для ЖРД с ре-

активным выхлопом значение опткp .  выше, чем для двигателей с 

открытым выхлопом. 

Итак, у ЖРД без дожигания генераторного газа при современных 

параметрах агрегатов ТНА (температура генераторного газа, КПД 

насосов и турбины) давление в камере сгорания не должно быть 

выше: 

 8,0…9,0 МПа, если двигатель первой ступени ракеты; 

 10,0…11,0 МПа, если двигатель второй или верхних ступе-

ней ракеты. 

Iу 

С реактивным 

    выхлопом С открытым 

  выхлопом 

pк.опт 

оптопт. 

pк 

Iу Iу.дв

. 

Рис. 5. Зависимость удельного импульса тяги от давления в  

камере для ЖРД без дожигания генераторного газа  
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Верхняя граница давления в КС относится к двигателям с реак-

тивным выхлопом. 

Схема организации рабочего процесса в камере сгорания ЖРД 

без дожигания генераторного газа может быть только „жидкость – 

жидкость” („ж – ж”), т.к. оба компонента поступают в камеру сгора-

ния в жидком виде. 

Более совершенными являются ЖРД с дожиганием генераторно-

го газа. В зависимости от агрегатного состояния подаваемых в каме-

ру сгорания компонентов в двигателях могут быть реализованы сле-

дующие две схемы организации рабочего процесса в камере: 

 „газ – жидкость” („г – ж”), когда один из компонентов топ-

лива подается в камеру сгорания в газовом, а другой – в жид-

ком виде; 

 „газ – газ” („г – г”), когда оба компонента подаются в КС в 

виде газа. 

ЖРД с дожиганием генераторного газа и организацией рабочего 

процесса по схеме „г – ж” имеют в настоящее время наибольшее 

распространение. Эти двигатели довольно разнообразны и класси-

фицируются по следующим трем основным признакам: 

1. Вид основного жидкостного газогенератора: 

 с окислительным ЖГГ; 

 восстановительным ЖГГ. 

2. Компонент, используемый для охлаждения камеры: 

 окислитель; 

 горючее. 

3. Наличие дополнительных насосов компонентов топлива: 

 без дополнительных насосов; 

 с дополнительными насосами высокого давления. 

На рис. 6 приведены две схемы ЖРДУ с дожиганием генератор-

ного газа: а) – с окислительным ЖГГ; б) – с восстановительным 

ЖГГ. Оба ЖРД работают по схеме организации рабочего процесса в 

камере „г – ж”. 

В двигателе с окислительным ЖГГ газифицируется весь окисли-

тель за счет тепла, выделяющегося при его частичном сжигании в 

газогенераторе с небольшим количеством горючего. Коэффициент 

избытка окислителя в газогенераторе гг.ок  находится обычно в пре-

делах 10…15. 
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Такое соотношение компонентов обеспечивает температуру про-

дуктов сгорания в ГГ, т.е. генераторного газа на уровне 500…700 К, 

что допустимо для турбины. Генераторный газ является рабочим 

телом турбины ТНА. 

Пройдя турбину и со-

вершив работу, генератор-

ный газ, являющийся по су-

ти газообразным окислите-

лем, подается в камеру сго-

рания. Камера в таких дви-

гателях охлаждается горю-

чим. 

Такую схему имеют 

практически все ЖРД, рабо-

тающие на кислородно-

углеводородных топливах и 

топливах на основе азотной 

кислоты или азотного тет-

раоксида. 

Для ЖРД с дожиганием 

генераторного газа и окис-

лительным ГГ давление в 

камере сгорания не должно 

превышать 18…19 МПа.  

Принципиально возмо-

жен ЖРД с дожиганием ге-

нераторного газа и восста-

новительным ЖГГ, схема 

которого показана на рис. 6,б. В этом двигателе, в отличие от пре-

дыдущего, в газогенераторе газифицируется все горючее при сжига-

нии его с небольшим количеством окислителя. Коэффициент  из-

бытка окислителя в газогенераторе намного меньше единицы 

( гг.ок << 1). Такое соотношение компонентов топлива дает темпера-

туру восстановительного генераторного газа порядка 800…900 К. В 

этом случае внешнее регенеративное охлаждение камеры двигателя 

осуществляется окислителем, что создает определенные трудности. 

а 

Г Ок 

б 

Г Ок 

Рис. 6. Схемы ЖРДУ с дожиганием  

генераторного газа: 

      а – окислительный ЖГГ, 

      б – восстановительный ЖГГ. 
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ЖРД с дожиганием генераторного газа и восстановительным 

ЖГГ, использующие в качестве горючего жидкий водород, могут 

быть выполнены по схеме, представленной на рис.7. Здесь водород 

поступает в газогенератор, предварительно пройдя тракт охлажде-

ния камеры. Это возможно, т.к. водород является хорошими охлади-

телем и в жидком, и в газообразном виде. 

Принципиально возможна схема ЖРД 

с дожиганием генераторного газа и окис-

лительным ЖГГ, где окислитель поступа-

ет в газогенератор из тракта охлаждения 

камеры. Эта схема имеет некоторые слож-

ности еѐ конструктивной реализации. 

В ЖРД с дожиганием генераторного 

газа типа „г – ж” и восстановительным 

ЖГГ, давление в камере сгорания не 

должно превышать 20…22 МПа. При по-

вышении давления выше указанного диа-

пазона ЖРД данной схемы становится ли-

бо неэкономичным, либо неработоспособ-

ным. 

ЖРД с дожиганием генераторного газа 

типа „г – ж” не полностью используют 

всю располагаемую химическую энергию 

топлива для повышения давления в камере 

сгорания двигателя. Перспективными в 

этом плане являются ЖРД с дожиганием генераторного газа типа 

„газ – газ”, схема которых приведена на рис. 8. В них всѐ топливо 

перед поступлением в камеру сгорания газифицируется в двух ЖГГ: 

восстановительном при ггок. << 1 и окислительном при ггок.  >> 1. 

Соотношение компонентов в газогенераторах выбирается таким, 

чтобы температура восстановительного и окислительного генера-

торных газов находилась в допустимых для турбины пределах. Эта 

схема обеспечивает получение максимально возможного количества 

рабочего тела для турбин обоих ТНА, а следовательно максималь-

ные мощности насосов компонентов топлива и максимальное давле-

ние в камере сгорания max.кp . Значения последних зависят от при-

   Г 

  из  

бака  

 Ок 

  из  

бака  

Рис. 7. Схема водородного 

ЖРД с дожиганием 

генераторного газа и 

восстановительным ЖГГ 
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роды выбранного топлива и параметров узлов ТНА (КПД, уровень 

гидравлических потерь и т.д.). 

В ЖРД с дожиганием генераторного газа типа „г – г” давление в 

камере сгорания всѐ же не должно превышать 30…50 МПа. 

Необходимо отметить важную 

особенность ЖРД с дожиганием гене-

раторного газа, заключающуюся в 

том, что КПД узлов ТНА практически 

не влияют при неизменном давлении в 

КС на удельный импульс тяги двига-

теля двуI . . В двигателях же без дожи-

гания генераторного газа это влияние 

очевидно. Снижение КПД насосов 

компонентов топлива и турбины ТНА 

приводят к увеличению массового 

расхода топлива на привод ТНА допm . 

Однако в ЖРД с дожиганием генера-

торного газа КПД узлов ТНА оказы-

вают значительное влияние на пара-

метры системы подачи топлива. 

Мощность турбины ТНА зависит 

от уровня еѐ КПД, массового расхода 

рабочего тела, его состава и температуры Тгг, степени расширения 

генераторного газа в турбине т. Расходом генераторного газа варь-

ировать практически невозможно. ЖРД с дожиганием генераторного 

газа рассчитываются на полную или почти полную газификацию 

одного из компонентов топлива в двигателях типа „г – ж” или обоих 

компонентов – типа „г – г”. Величина температуры генераторного 

газа Тгг ограничивается жаростойкостью и жаропрочностью лопаток 

турбины, газопроводов и смесительной головки камеры. При этом 

должна учитываться возможная неравномерность температурного 

поля в потоке рабочего тела.  

Температура генераторного газа Тгг определяет требуемое соот-

ношение компонентов в ЖГГ, а последнее – состав генераторного 

газа, т.е. его газовую постоянную Rгг и работоспособность ггггTR . 

Если ЖРД с окислительным ЖГГ, где газифицируется окислитель, 

Рис. 8. Схема ЖРД с дожи-

ганием генераторного газа 

типа  „газ – газ” 

 Г Ок  



 

24 

то высокая температура Тгг является нежелательной из-за интенси-

фикации процессов окисления элементов двигателя и возможности 

возгорания металлов в среде высокотемпературного окислительного 

газа. 

Снижение коэффициентов полезного действия насоса окислите-

ля ок , насоса горючего г и приводящей их в действие турбины т  

требует для восстановления нарушенного баланса мощностей в ТНА 

увеличения степени расширения рабочего тела в турбине т . При 

заданном давлении в КС это означает увеличение давление в ЖГГ, а 

значит и за насосами окислителя и горючего. Это нежелательно, т.к. 

давления за насосами уже сейчас достигают 30…40 МПа и более. С 

другой стороны, при располагаемых расходах и заданных параметрах 

генераторного газа величины ок , г , и т  определяют максималь-

но достижимое давление в КС max.кp . Поэтому всегда следует иметь 

по возможности высокие значения КПД насосов и турбин ТНА. 

Существуют ЖРД, в которых рабочее тело турбины ТНА полу-

чают испарением одного из компонентов топлива в тракте охлажде-

ния камеры. Схемы та-

ких двигателей показаны 

на рис. 9. 

Схема ЖРД (см. рис. 

9, а), где рабочее тело 

турбины получают испа-

рением горючего, явля-

ется достаточно совер-

шенной. Она особенно 

предпочтительна для 

кислородно-водородных 

ЖРД. 

Водород имеет высо-

кое значение газовой по-

стоянной, и поэтому об-

ладает хорошей работо-

способностью гггг TR  . 

Он является хорошим охладителем как в жидком, так и в газовом 

б а 

Рис. 9. Схемы ЖРД с испарением  в тракте 

охлаждения камеры компонентов: 

  а – горючего;   б – окислителя 

 Г 

 
Ок  Г 

 
Ок 
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агрегатном состоянии. Поэтому можно производить его газифика-

цию и подогрев газа в тракте охлаждения камеры и использовать в 

качестве рабочего тела турбины ТНА без газогенератора. Газифика-

ция водорода в тракте охлаждения должна осуществляться при дав-

лении больше критического давления, которое составляет для водо-

рода 1,3 МПа. Это обеспечивает отсутствие зоны двухфазного со-

стояния водорода, где ухудшается охлаждение камеры. 

У ЖРД с испарением водорода в тракте охлаждения камеры типа 

„газ – жидкость” давление в КС не должно превышать 4…6 МПа. 

ЖРД с испарением окислителя в тракте охлаждения камеры (см. 

рис.9, б) пока не создан. Эта схема считается на сегодняшний день 

неперспективной. 

В турбонасосном агрегате ЖРД с дожиганием генераторного га-

за довольно часто используются дополнительные насосы высокого 

давления (ВД) в магистрали подачи в ЖГГ того компонента, кото-

рый содержится в топливе газогенератора в меньшем количестве. 

Схема такого ЖРД с одновальным ТНА и дополнительным насосом 

высокого давления горючего показана на рис.10. 

Насос высокого давления 6 

повышает давление только того 

небольшого массового расхода 

горючего, который подается в 

газогенератор. Большая же часть 

массового расхода горючего по-

дается основным насосом 5 под 

меньшим давлением непосредст-

венно в камеру сгорания. Давле-

ние за основным насосом превы-

шает давление в КС лишь на 

суммарную величину гидравли-

ческих потерь в трубопроводе, 

тракте охлаждения камеры и пе-

репада давления на форсунках 

горючего. 

ЖРД с насосом ВД имеют бо-

лее низкое давление за основным 

насосом, а значит меньшую мощность турбины ТНА, приводящей в 

движение эти насосы. 

Рис. 10. Схема ЖРД с дожиганием 

генераторного газа одновальным 

ТНА и насосом высокого давления 

горючего: 
1 – ЖГГ;  2 – насос Ок;  3 – турбина;     

4 – камера;  5 – основной насос Г;         

6 – насос высокого давления Г 

6 

 

 

 

 

 

5 

1 

2 

 

3 

 

4 

 

Ок   Г 
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По рассмотренной схеме с насосом ВД окислителя работает 

ЖРД SSME, упрощенная схема которого представлена на рис. 11. 

 Это маршевый двигатель ор-

битальной ступени многоразовой 

транспортной космической сис-

темы, работающий на топливе 

жидкий водород и жидкий ки-

слород. Он имеет два раздельных 

ТНА для подачи водорода и ки-

слорода и два восстановитель-

ных ЖГГ, где газифицируется 

основная доля массового расхода 

горючего. Лишь 20% массового 

расхода водорода отбирается за 

насосом для обеспечения наруж-

ного и внутреннего охлаждения 

камеры. Насос ВД кислорода 2 

повышает давление за основным 

насосом 1 только у 10% доли 

массового расхода окислителя 

через двигатель. 

В настоящем разделе поясни-

тельной записки к курсовой ра-

боте должен содержаться обос-

нованный выбор схемы проектируемого ЖРД в полном соответст-

вии с выданным заданием на курсовую работу. 

 

1.3. Выбор давлений в камере сгорания и в выходном 

сечении сопла 
 

1.3.1. Выбирается величина давления торможения на выходе из 

камеры сгорания, на входе в сопло ocp . 

Выбирать давление в камере сгорания двигателя нужно таким, 

чтобы удельный импульс тяги уI  был максимальным, а удельная 

Рис. 11. Схема ЖРД с дожиганием 

генераторного газа, двумя восста-

новительными ЖГГ и ТНА: 
1 – основной насос окислителя; 2 – 

насос высокого давления окислителя;   
3 – турбина ТНА окислителя; 4 – ЖГГ 

ТНА окислителя; 5 – ЖГГ ТНА горю-

чего; 6 – турбина ТНА горючего;  7 – 

насос горючего; 8 – камера 

4  

3 
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масса двигателя уm  была минимальной. Это обеспечивает макси-

мальную эффективность летательного аппарата с таким ЖРД. 

Удельный импульс тяги увеличивается с повышением давления 

в КС при неизменных прочих параметрах. Это объясняется тем, что 

с ростом ocp  уменьшается степень диссоциации и ионизации про-

дуктов сгорания и повышается их температура на входе в сопло, а 

значит и скорость их истечения на выходе из сопла. 

Повышение давления в КС приводит к росту степени расшире-

ния рабочего тела в сопле 
a

co

p

p
 , если давление на срезе сопла 

ap  остается постоянным. Удельный импульс тяги уI  увеличивается 

с повышением степени расширения газа в сопле  . 

Кроме того, возрастание ocp  приводит к уменьшению габарит-

ных размеров и массы камеры, значит и удельной массы двигателя. 

Итак, желательно иметь достаточно высокий уровень давления в 

камере сгорания, однако, как отмечалось ранее, для каждой системы 

подачи топлива и схемы ЖРД существует диапазон давлений в ка-

мере сгорания, превышение которого приводит к тому, что выбран-

ная конкретная схема ЖРД становится либо неоптимальной, либо 

неработоспособной. 

Подведя итог сказанному, сформулируем рекомендации для вы-

бора давления в КС различных схем ЖРД. 

В ЖРД с вытеснительной подачей топлива давление в камере 

сгорания следует выбирать не более 2,5…3,0 МПа. 

В ЖРД с насосной системой подачи топлива давление в КС сле-

дует выбирать: 

1) для двигателей без дожигания генераторного газа с реактив-

ным выхлопом: 

 первых ступеней ракет ocp 8…9 МПа, 

 вторых и верхних ступеней – ocp 10…11 МПа; 

2) для двигателей с дожиганием генераторного газа типа „газ – 

жидкость” и: 

 окислительным газогенератором ocp 18…19 МПа, 

 восстановительным газогенератором ocp 20…22 МПа; 
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3) для двигателей с дожиганием генераторного газа типа „газ – 

газ” ocp 30…50 МПа; 

4) для двигателей с испарением горючего (водорода) в тракте 

охлаждения камеры ocp 4…6 МПа. 

1.3.2. Выбирается статическое давление в выходном сечении со-

пла ap . 

Давление в выходном сечении сопла ap  для проектируемого 

ЖРД выбирается таким, чтобы обеспечить максимальную эффек-

тивность летательного аппарата, т.е. чтобы уI  был максимальным, а 

удельная масса двигателя уm  была минимальной. Используются те 

же самые критерии, что и при выборе давления в КС. 

Желательно, чтобы ap  было возможно меньшим. Это обеспечи-

вает максимальную степень расширения рабочего тела в сопле и 

максимальный удельный импульс тяги двигателя. Однако при этом 

габаритные размеры и удельная масса двигателя возрастают. 

Из газовой динамики известно, что максимальную тягу в кон-

кретных условиях создает двигатель, сопло которого работает на 

расчетном режиме, когда статическое давление в выходном сечении 

сопла равно давлению окружающей среды ( нa pp  ). На нерасчет-

ных режимах работы недорасширения или перерасширения тяга 

снижается. Поэтому давление в выходном сечении сопла должно 

быть близким к среднему траекторному давлению окружающей сре-

ды срнp .Чтобы определить это давление, необходимо знать траекто-

рию полета летательного аппарата и фактическое время работы 

ЖРД на активном участке траектории ак . Тогда среднее траектор-

ное давление окружающей среды определится /1/ 




ак

dрр наксрн




0

1 .                                            (5) 

Давление в выходном сечении сопла ЖРД первых ступеней ра-

кет и ракет-носителей берется равным среднему траекторному дав-

лению окружающей среды срна pр  . Для точного определения оп-
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тимального значения ap  необходимо располагать данными траек-

торных расчетов полета ракеты. Однако выбранное давление на вы-

ходе из сопла не должно быть меньше величины, при которой начи-

нается отрыв потока от стенок сопла. Такой режим глубокого пере-

расширения возможен при работе сопла с большой степенью расши-

рения на малых высотах. Давление отрыва потока может быть оце-

ночно определено по рекомендациям источников /1,2,5,9/. 

В ЖРД, предназначенных для верхних ступеней ракет, с целью 

уменьшения габаритных размеров и массы сопла необходимо идти 

на некоторое увеличение ар  по сравнению со средним траекторным 

давлением окружающей среды срнp . 

Для ориентировочных расчетов, когда траектория полета лета-

тельного аппарата не задана, могут быть даны по выбору статиче-

ского давления в выходном сечении сопла ар  следующие рекомен-

дации: 

 у двигателей первых ступеней ракет ар = 40…80 кПа; 

 двигателей вторых ступеней ракет ар = 10…20 кПа; 

 двигателей третьих ступеней ракет и космических аппара-

тов ар = 5…10 кПа. 

 

1.3.3. Степень расширения рабочего тела в сопле 

а

со

р

р
 .                                                    (6) 

 

1.4. Определение оптимального соотношения 

компонентов в камере 
 

1.4.1. Формирование целевой функции 

 

Коэффициент избытка окислителя ок  в камере и непосредст-

венно связанное с ним массовое действительное соотношение ком-

понентов mK выбирается таким образом, чтобы обеспечивалась мак-
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симальная эффективность летательного аппарата (ракеты). Критери-

ем эффективности ракеты может служить идеальная скорость еѐ по-

лета в конце активного участка траектории, рассчитываемая по 

уравнению К.Э. Циолковского: 

ксуид IV ln.  ,                                            (7) 

где суI . – среднее значение идеального импульса на активном участ-

ке полета ракеты, 
к

o
к m

m
 – массовое число ракеты, равное от-

ношению ее начальной и конечной массы. 

В учебнике /1/ показано, что максимуму идV  соответствует мак-

симум произведения 
С

идI т , поэтому целевая функция запишется: 

,т

С

уIF                                                 (8) 

т.к. принято отыскивать при оптимизации минимум целевой функ-

ции. 

В уравнении (8) показатель степени С  определяется: 

– для двигателей первой ступени ракеты 

кк

кC




ln

1




 ,                                                (9) 

– для двигателей второй и верхних ступеней 

,
ln

1

ln

22

кк

к

к

кк

m

mmm
C


                                  (10) 

где mк2 – масса аппарата, изменяемая  пропорционально объему топ-

лива. 

При выполнении проектных расчетов в первом приближении 

можно принять кк mm 2 0,2…0,4. Если массовое число ракеты в 

задании на проектирование не задано, то можно принять: 

 для первых ступеней ракет к = 2,0…2,6;  

 верхних ступеней к = 3,0…5,0. 

1.4.1.1. Обоснованно выбирается значение отношения кк mm 2  и 

массовое число ракеты к  для проектируемого двигателя. 
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1.4.1.2. Определяется значение показателя степени целевой 

функции С. 

1.4.1.3. Записывается в окончательном виде сформированная це-

левая функция. 

Из сформированной целевой функции следует, что оптимальное 

соотношение компонентов топлива определяется не только средним 

значением идеального удельного импульса камеры в пустоте идпуI ..  

(
п

sI ), но и средней по камере плотностью топлива т . На эти пара-

метры определенное влияние оказывает принятая схема охлаждения 

камеры. 

 

1.4.2. Выбор типа внутреннего охлаждения камеры  

двигателя 

 

Стенки камеры ЖРД требуют защиты от перегрева, окисления и 

эрозии. Систему защитных мер называют охлаждением. В совре-

менных ЖРД помимо обязательного наружного регенеративного 

охлаждения камеры одним из компонентов топлива широко приме-

няют внутреннее охлаждение. Оно реализуется путем создания у 

огневой стенки камеры низкотемпературного пристеночного слоя 

продуктов сгорания либо организацией у стенки жидкой или газовой 

завесы. 

Пристеночный слой низкотемпературных продуктов сгорания 

создается с помощью смесительной головки. Для этого пристеноч-

ные форсунки, расположенные на периферии смесительной головки, 

обеспечивают в пристеночном слое значительный избыток одного из 

компонентов топлива, чаще горючего. Температура продуктов сго-

рания такой топливной смеси значительно ниже, чем стехиометри-

ческой. 

При течении продуктов сгорания по проточной части камеры 

происходит перемешивание высокотемпературного ядра потока с 

низкотемпературным пристеночным слоем, поэтому при увеличении 

длины камеры экономичность и эффективность этого способа охла-

ждения стенки камеры снижаются. 

Преимуществом такого способа внутреннего охлаждения являет-

ся простота создания защитного пристеночного слоя периферийны-
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ми форсунками смесительной головки без каких-либо усложнений 

конструкции камеры. 

При завесном внутреннем охлаждении создают у огневой стенки 

камеры равномерную по периметру устойчивую жидкую или газо-

вую пленку охладителя, вводимого в камеру через пояса завесы. 

Каждый пояс располагается в требуемом поперечном сечении каме-

ры. Таких поясов завесы по длине камеры может быть несколько. 

Когда организуется жидкая завеса с докритическим давлением 

охладителя, то часть теплового потока от продуктов сгорания в 

стенку расходуется на повышение температуры охладителя до тем-

пературы кипения, его испарение и нагрев газовой завесы. Вследст-

вие испарения жидкая пленка в завесе постепенно утоньшается, а 

затем исчезает, перейдя в слой пара охладителя, который нагревает-

ся, сохраняясь на некотором расстоянии. Интенсивность размывания 

парового слоя относительно невелика, поэтому защитное действие 

слоя сохраняется на относительно больших расстояниях. В качестве 

охладителя применяют компоненты топлива, чаще горючее, или 

специальную жидкость. 

Защитный эффект жидкой завесы проявляется даже при очень 

малых толщинах плѐнки. 

Пленка также защищает стенки камеры от эрозионного воздей-

ствия газового потока рабочего тела. 

Газовая завеса организуется либо при вводе на огневую стенку 

испаренного компонента топлива, либо при вводе низкотемператур-

ных продуктов газогенерации. 

Для некоторых ЖРД завесное охлаждение оказывается более 

экономичным, однако оно менее надежно и конструктивно более 

сложно. 

Одним из эффективных способов внутреннего охлаждения явля-

ется транспирационное охлаждение. В этом способе огневую стенку 

камеры изготавливают из пористого материала. Охладитель из трак-

та охлаждения поступает на всю поверхность стенки равномерно 

через еѐ мелкие поры. В качестве охладителя можно использовать 

как жидкие, так и газовые компоненты топлива. Чаще используют 

горючее. 

При транспирационном охлаждении для создания надежной за-

весы требуется незначительное количество охладителя. Устойчивую 
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паровую завесу можно создать и с помощью пористого пояса заве-

сы, не изготавливая всю огневую стенку из пористого материала. 

Защитное действие транспирационного охлаждения аналогично 

завесному. Расход охладителя при транспирационном охлаждении в 

3…5 раз меньше, чем при завесном. Это обусловлено небольшими 

скоростями ввода охладителя и равномерным охлаждением поверх-

ности. Преимущества транспирационного охлаждения возрастают 

при больших температурных перепадах. 

Транспирационное охлаждение можно считать перспективным 

для камер ЖРД на высокоэнергетических топливах с большим дав-

лением в камере сгорания. Однако на сегодняшний день его приме-

нение сдерживается рядом трудностей технологического и материа-

ловедческого характера. Очень трудно создать пористый материал с 

постоянным по времени гидравлическим сопротивлением на всей 

поверхности материала. При работе двигателя мелкие поры стенки 

или проставки быстро засоряются. 

Этот раздел пояснительной записки к курсовой работе заверша-

ется обоснованным выбором типа внутреннего охлаждения стенки 

камеры проектируемого ЖРД. 

 

1.4.3. Определение оптимального коэффициента избытка  

окислителя в ядре потока при создании пристеночного 

слоя смесительной головкой 

 

1.4.3.1. Выбирается предварительное значение оптимального ко-

эффициента избытка окислителя в ядре потока оптяок .. , обеспечи-

вающего максимальную величину идеального удельного импульса 

тяги в пустоте идпуI .. . 

Выбор производится по справочнику /8/, где идпуI ..  обозначено 

п

sI  и где приводятся таблицы и графики термодинамических и теп-

лофизических свойств продуктов сгорания различных топлив для 

ряда значений коэффициента избытка окислителя ок , давлений 

торможения на выходе из камеры сгорания (входе в сопло) сор  и 

степеней расширения рабочего тела в сопле  . 
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Берется том справочника /8/, в котором приведены термодина-

мические характеристики продуктов сгорания заданного жидкого 

ракетного топлива. С помощью графиков зависимостей 

),,(п  осокs рfI  , размещенных в справочнике перед таблицами 

для каждого ракетного топлива, определяется предварительное зна-

чение оптяок ..  по известным для проектируемого ЖРД значениям 

сор  и  . Оно соответствует максимальному значению идеального 

удельного импульса тяги в пустоте 
п

sI . При необходимости выпол-

няется линейная интерполяция. 

При работе со справочником рекомендуется пользоваться мето-

дическими указаниями /3/. 

1.4.3.2. С помощью таблиц справочника /8/ выбирается пять зна-

чений коэффициента избытка окислителя в ядре потока яок. , боль-

ших и меньших, чем оптяок .. . Эти значения iяок ..  должны соответ-

ствовать табличным значениям, а ближайшие – отстоять друг от 

друга на величину табличного шага. Большее количество точек сле-

дует брать при яок. > оптяок .. . 

1.4.3.3. По справочнику /8/ для заданного топлива при известных 

значениях сор  и   и принятых в разделе 1.4.3.2 пяти значениях ко-

эффициента избытка окислителя в ядре потока ( iяок .. ,  5:1i ) 

находятся и выписываются в пояснительную записку величины 

плотности топлива т и идеального удельного импульса тяги в пус-

тоте идпуI ..  (
п

sI  в справочнике). 

Если табличные значения давления в КС сор , коэффициента из-

бытка окислителя в ядре потока яок.  и степени расширения рабоче-

го тела в сопле   не совпадают с требуемыми для проектируемого 

двигателя, то искомое значение 
п

sI  находится методом интерполя-

ции. Интерполяцию осуществляют между двумя его табличными 

значениями в опорных точках 1 и 2, между которыми находятся тре-

буемые значения определяющих параметров, с помощью полинома 
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где тi  – удельная массовая энтальпия топлива в кДж/кг, 1.iC  и 2.iC    

i – й интерполяционный коэффициент из справочника /8/ в первой и 

второй опорных точках соответственно. 

Удельная массовая энтальпия топлива определяется по уравне-

нию 

o

mок

ок

o

mок

K

iKi
i










1

г
т ,                                        (12) 

где гi  и окi – удельные массовые энтальпии горючего и окислителя 

соответственно; 
o

mK  – массовое стехиометрическое соотношение 

компонентов, соответствующее 1ок . 
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Значения энтальпии горючего и окислителя заданного топлива 

приведены в справочнике /8/ перед графиками и таблицами. 

Плотность топлива при коэффициенте избытка окислителя ок  

ок

o

mок

o

mок

K

K















г

т
1

1
,                                         (13) 

где г  и ок  – плотности горючего и окислителя соответственно.  

Значения плотностей горючего и окислителя заданного топлива 

приведены в соответствующем томе справочника /8/ на второй 

странице перед графиками и таблицами для требуемого топлива. 

Если необходимые для проектируемого двигателя величины 

сор , яок. , и   выходят за пределы табличных значений, то иско-

мое значение идеального удельного импульса тяги в пустоте 
п

sI  на-

ходят методом экстраполяции известного значения 
п

.оsI  в опорной 

точке, которая является крайней в таблице, с помощью полинома 

 
о

о

оос

ос
оss СiiС

p

p
CII




ln1010ln10lnln 3

3т.т

3

2

.

3

1

п

.

п   ,  (14) 

где оiт.  – удельная массовая энтальпия топлива в кДж/кг в опорной 

точке; оосp .  – давление торможения на выходе из камеры сгорания в 

опорной точке; 1C , 2C и 3C – экстраполяционные коэффициенты в 

опорной точке из справочника /8/. 

1.4.3.3.1. По справочнику /8/ для заданного топлива и принятых в 

разделе 1.4.3.2 значениях коэффициента избытка окислителя в ядре 

потока iяок .. ,  5:1i  при значениях 1.сор  и 2.сор , 1  и 2  в вы-

бранных опорных точках 1 и 2 определяются плотность топлива т , 

идеальные удельные импульсы тяги в пустоте 
п

1.sI  
п

2.sI  и интерполя-

ционные коэффициенты 2.31.32.11.1 ,,, СССС  и выписываются в пояс-

нительную записку. 
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Внимание, опорная точка 1 при интерполяции по сор  и   долж-

на быть общая. 

1.4.3.3.2. Определяется с помощью интерполяционного полино-

ма (11) значение идеального удельного импульса тяги в пустоте 
п

sI  

при определенных для проектируемого ЖРД значениях давления в 

КС сор , степени расширения рабочего тела в сопле   и принятых 

пяти значениях iяок .. . 

1.4.3.4. Обоснованно выбирается температура торможения про-

дуктов сгорания в пристеночном слое на входе в сопло просT . . 

Рекомендуется в /2/, чтобы температура просT .  находилась в ин-

тервале 2000…2500 К. 

Величина температуры зависит от материала огневой стенки ка-

меры, равномерности пристеночного слоя, длительности, экономич-

ности и надѐжности работы двигателя. При выборе высокой темпе-

ратуры газа в пристеночном слое камера двигателя становится более 

теплонапряженной, экономичность двигателя повышается, а надеж-

ность и время работы понижаются. 

1.4.3.5. Используя график зависимости )( окос fT  и таблицы 

справочника /8/, определяется значение коэффициента избытка 

окислителя в пристеночном слое прок. , которое обеспечит выбран-

ную температуру продуктов сгорания для заданного топлива и дав-

ления в КС сор . 

1.4.3.6. Аналогично ядру потока определяются плотность топли-

ва пр.т  и идеальный удельный импульс тяги в пустоте 
п

.прsI  для при-

стеночного слоя по известным значениям сор ,  и прок.  (см. разд. 

1.4.3.3 настоящего учебного пособия). 

1.4.3.7. Выбирается относительный массовый расход продуктов 

сгорания через пристеночный слой. 

Массовый расход рабочего тела в пристеночный слой может со-

ставлять от 5 до 20% от общего расхода топлива через камеру сгора-

ния. 
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Стремятся уменьшить относительный массовый расход рабочего 

тела через пристеночный слой. При этом уменьшается доля продук-

тов сгорания в камере с пониженной температурой, а значит и с по-

ниженным удельным импульсом тяги. Экономичность двигателя 

возрастает. Минимальная допустимая величина относительного 

массового расхода в пристеночном слое может быть определена 

лишь при детальном расчете охлаждения камеры двигателя. 

Доля массового расхода продуктов сгорания через пристеночный 

слой зависит от размерности камеры, т.е. величины еѐ тяги. Чем 

меньше тяга, тем больше доля расхода РТ в пристеночный слой. Это 

объясняется тем, что для надежного охлаждения стенок камеры 

толщина защитного пристеночного слоя с пониженной температу-

рой при прочих равных условиях должна быть примерно одинако-

вой. 

Для проектных расчетов в первом приближении величина отно-

сительного массового расхода рабочего тела через пристеночный 

слой может быть определена с помощью эмпирической зависимости 

79,11084,1

1
2 


 Рm

m
m

пр

пр 


,                    (15) 

где Р – тяга камеры в Н. 

Если Р ≤ 150 кН, то принимают прm 0,2. 

1.4.3.8. Относительный массовый расход продуктов сгорания че-

рез ядро потока 

пря mm 1 .                                                (16) 

1.4.3.9. Среднее по камере значение плотности топлива 

прпряя mm .т.тт   .                                     (17) 

1.4.3.10. Средний идеальный удельный импульс тяги камеры в 

пустоте 

прпрsяяssидпу mImIII  п

.

п

.

п

.. .                             (18) 

1.4.3.11. Вычисляются величины произведения 
С

идпуI т..   для 

пяти принятых значений iяок .. ,  5:1i . 

1.4.3.12. Строится график зависимости  яок

С

идпу fI .т..   . 
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1.4.3.13. По построенному графику определяется оптимальный 

коэффициент избытка окислителя в ядре потока оптяок .. , соответст-

вующий минимуму целевой функции или максимуму произведения 
С

идпуI т..  . 

Более точно значение оптяок ..  можно определить аналитически, 

используя выражения (11), (12), (13), (17), (18). 

Для найденного значения оптяок ..  производятся все дальнейшие 

расчеты. 

1.4.3.14. При оптимальном коэффициенте избытка окислителя в 

ядре потока оптяок ..  рассчитываются идеальный удельный импульс 

тяги в пустоте для ядра потока 
п

.яsI  и средний для камеры идпуI .. .  

1.4.3.15. По справочнику /8/ для заданного топлива определяют 

массовое стехиометрическое соотношение компонентов 
o

mK , соот-

ветствующее 1ок . 

1.4.3.16. Массовое действительное соотношение компонентов 

топлива в пристеночном слое 
o

mпрокпрm KK ..  .                                         (19) 

1.4.3.17. Массовое действительное соотношение компонентов 

топлива в ядре потока 
o

mоптяокяm KK ...  .                                       (20) 

1.4.3.18. Относительный массовый расход окислителя через при-

стеночный слой или пристеночные форсунки 

пр

прm

прm

прок m
K

K
m 




1.

.

. .                                 (21) 

1.4.3.19. Относительный массовый расход горючего через при-

стеночный слой или пристеночные форсунки 

прокпрпр mmm ..г  .                                     (22) 

1.4.3.20. Относительный массовый расход окислителя через ядро 

потока или ядерные форсунки 
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я

яm

яm

яок m
K

K
m 




1.

.

. .                                    (23) 

1.4.3.21. Относительный массовый расход горючего через ядро 

потока или ядерные форсунки 

яокяя mmm ..г  .                                      (24) 

1.4.3.22. Относительный массовый расход окислителя через ка-

меру сгорания 

прокяокок mmm ..  .                                   (25) 

1.4.3.23. Относительный массовый расход горючего через каме-

ру сгорания 

пря mmm .г.гг  .                                     (26) 

1.4.3.24. Среднее по камере сгорания действительное массовое 

соотношение компонентов  

г

.
m

m
K ок

срm  .                                           (27) 

1.4.3.25. Средний по камере сгорания коэффициент избытка 

окислителя  

o

m

срm

срок
K

K .

.  .                                         (28) 

 

1.4.3'. Определение оптимального коэффициента избытка  

окислителя при завесном охлаждении  

 

1.4.3.1'. Выбирается предварительное значение оптимального ко-

эффициента избытка окислителя в ядре потока оптяок .. , обеспечи-

вающего максимальную величину идеального удельного импульса 

тяги в пустоте идпуI .. , по справочнике /8/ для заданного жидкого ра-

кетного топлива. Выполняется это по правилам, изложенным в раз-

деле 1.4.3.1. 

1.4.3.2'. Используя таблицы справочника /8/, выбирается пять 

значений коэффициента избытка окислителя в ядре потока яок. , 
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больших и меньших, чем оптяок .. . Эти значения iяок ..  соответст-

вуют табличным и отстоят друг от друга на величину табличного 

шага. Большее количество точек следует брать при яок. > оптяок .. . 

1.4.3.3'. По соответствующему тому справочника /8/ для задан-

ного топлива и принятых в разделе 1.4.3.2' значений коэффициента 

избытка окислителя в ядре потока iяок .. ,  5:1i  по известным 

значениям сор  и   находятся и выписываются в пояснительную 

записку плотность топлива т и идеальный удельный импульс тяги 

в пустоте идпуI .. , обозначаемый в справочнике 
п

sI . 

Методика определения этих параметров изложена в разд. 1.4.3.3 

настоящего учебного пособия. 

1.4.3.4'. Определяются плотность топлива зав.т  и идеальный 

удельный импульс тяги в пустоте 
п

.завsI  для завесы.  

Если завеса осуществляется горючим, то в слое завесы 

г.т  зав , а если окислителем, то окзав  .т . 

Завесное внутреннее охлаждение приводит к потерям удельного 

импульса тяги в слое завесы. Эти потери зависят как от величины 

расхода охладителя в завесу, так и от конструктивного решения ор-

ганизации завесы. 

Для расчетов в первом приближении при относительно неболь-

шом расходе охладителя в завесу, когда завm 0,05…0,06, можно 

принять 
п

.

п

. 5,0 яsзавs II  ,                                         (29) 

где 
п

.яsI  – идеальный удельный импульс тяги в пустоте для ядра по-

тока. 

1.4.3.5'. Определяется относительный массовый расход рабочего 

тела через завесу, т.е. расход компонента топлива, используемого 

для организации завесы. 

Относительный массовый расход компонента топлива на органи-

зацию завесы mmm завзав
  рассчитывается по соответствующим 

методикам, которые учитывают характер изменения основных па-
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раметров рабочего тела по длине проточной части камеры и особен-

ности конструкции конкретной камеры сгорания. Правильность 

принятого расхода компонента в завесу проверяется эксперимен-

тально в процессе доводки двигателя и при необходимости коррек-

тируется. 

Для проектных расчетов в первом приближении можно дать сле-

дующие рекомендации по выбору относительного массового расхо-

да охладителя в завесу: 

 для камер тягой меньше или равной 300 кН 

завm 0,04…0,06; 

 камер тягой более 300 кН 

завm 0,03…0,04. 

1.4.3.6'. Относительный массовый расход рабочего тела через 

ядро потока 

завя mm 1 .                                             (30) 

1.4.3.7'. Среднее по камере значение плотности топлива: 

 для завесы из горючего 

завяя mm г.тт   ;                                     (31) 

 завесы из окислителя 

завокяя mm   .тт .                                   (32) 

1.4.3.8'. Средний идеальный удельный импульс тяги камеры в 

пустоте 

завяsяяsидпу mImII  п

.

п

... 5,0 .                            (33) 

1.4.3.9'. Вычисляются величины произведения 
С

идпуI т..   для пя-

ти принятых значений iяок .. ,  5:1i . 

1.4.3.10'. Строится график зависимости  яок

С

идпу fI .т..   . 

1.4.3.11'. По построенному графику определяется оптимальный 

коэффициент избытка окислителя в ядре потока оптяок .. , соответст-

вующий минимуму целевой функции или максимуму выражения 
С

кидпуI т...  . 
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С большей точностью значение оптяок ..  можно вычислить ана-

литически, используя выражения (11), (12), (13), (31), (32), (33). 

Для найденного значения оптяок ..  производятся все дальнейшие 

расчеты. 

1.4.3.12'. При значении оптяок ..  рассчитываются идеальный 

удельный импульс тяги в пустоте для ядра потока 
п

.яsI  и средний для 

камеры кидпуI ... . 

1.4.3.13'. По справочнику /8/ для заданного топлива определяют 

массовое стехиометрическое соотношение компонентов 
o

mK , соот-

ветствующее 1ок . 

1.4.3.14'. Массовое действительное соотношение компонентов 

топлива в ядре потока 
o

mоптяокяm KK ...  .                                         (34) 

1.4.3.15'. Относительный массовый расход окислителя через ядро 

потока или форсунки смесительной головки 

я

яm

яm

яок m
K

K
m 




1.

.

. .                                    (35) 

1.4.3.16'. Относительный массовый расход горючего через ядро 

потока или форсунки смесительной головки 

яокяя mmm ..г  .                                     (36) 

1.4.3.17'. Относительный массовый расход окислителя через ка-

меру сгорания: 

 для завесы из горючего 

яокок mm . ;                                         (37) 

 завесы из окислителя 

завяокок mmm  . .                                   (38) 

1.4.3.18'. Относительный массовый расход горючего через каме-

ру 

 для завесы из горючего 

завя mmm  .гг ;                                     (39) 
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 завесы из окислителя 

яmm .гг  .                                          (40) 

1.4.3.19'. Среднее по камере сгорания действительное массовое 

соотношение компонентов 

г

.
m

m
K ок

срm  .                                        (41) 

1.4.3.20'. Средний по камере сгорания коэффициент избытка 

окислителя  

o

m

срm

срок
K

K .

.  .                                     (42) 

Для некоторых ЖРД, работающих на определенных компонен-

тах топлива, например жидкий кислород и жидкий водород, целесо-

образно использование транспирационного внутреннего охлажде-

ния. Расход охладителя при пористом охлаждении в 3…5 раз мень-

ше, чем при завесном /1/, что обеспечивает меньшие потери удель-

ного импульса тяги. 

Методика определения оптимального коэффициента избытка 

окислителя при транспирационном охлаждении та же, как и при за-

весном. 

В камерах современных ЖРД иногда внутреннее охлаждение 

выполняется комбинированным, когда защита стенок осуществляет-

ся как созданием смесительной головкой пристеночного слоя с по-

ниженной температурой продуктов сгорания, так и завесным или 

транспирационным охлаждением. В этом случае температура про-

дуктов сгорания в пристеночном слое может быть взята выше, чем 

указанная в разд. 1.4.3.4, а относительный массовый расход топлива 

через пристеночный слой – меньше. Расход охладителя при завес-

ном и транспирационном охлаждении можно также несколько 

уменьшить. 

Определение оптимального коэффициента избытка окислителя и 

расходов компонентов топлива при комбинированном внутреннем 

охлаждении может быть выполнено с помощью приведенных выше 

методик, адаптированных под конкретную схему. 
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1.5. Выбор и определение потерь удельного импульса 

из-за несовершенства процессов в камере 

сгорания и сопле 

 

Коэффициент удельного импульса тяги камеры 

ск

идпу

пу

I
I

I
 

..

.
,                                     (43) 

где пуI .  – действительное значение удельного импульса в пустоте, 

полученное при испытании двигателя; идпуI ..  – идеальное его значе-

ние, полученное термодинамическим расчетом; к  – коэффициент 

камеры сгорания, оценивающий совершенство процессов в камере 

сгорания; с  – коэффициент сопла, оценивающий совершенство 

процессов в сопле. 

Коэффициент камеры сгорания представляет собой отношение 

действительной характеристической скорости в камере к идеальной, 

определенной при тех же значениях соотношения компонентов топ-

лива mK  и давления в камере сгорания кр . 

ид

к
С

С



 .                                             (44) 

Он показывает потери удельного импульса тяги в пустоте из-за 

несовершенства рабочего процесса непосредственно в камере сгора-

ния и главным образом зависит от качества организации процессов 

смесеобразования. 

Коэффициент сопла представляет собой отношение действи-

тельного коэффициента тяги в пустоте к идеальному его значению 

при неизменном соотношении компонентов топлива, давлении тор-

можения на входе в сопло и постоянной геометрии сопла: 

ид

с
K

K

.т

т .                                          (45) 

Можно записать, что  

сс  1 ,                                         (46) 
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где с  – потери удельного импульса в сопле, т.е. относительные по-

тери удельного импульса тяги в пустоте 

идпу

пуидпу

с
I

II

..

... 
 .                                          (47) 

В уравнении (46) значение пуI .  определено без учета потерь в 

камере сгорания. 

Потери в сопле можно представить в виде следующей суммы: 

нтррс   ,                                      (48) 

где р  – потери удельного импульса тяги в пустоте из-за рассеяния, 

тр  – потери из-за трения, н  – потери из-за химической неравно-

весности. 

Величина потерь в сопле зависит от геометрической степени 

расширения сопла aF , состава рабочего тела n , степени укорочения 

сопла Z , фактора теплообмена wT  и других параметров.  

Потери удельного импульса в сопле с  и коэффициент сопла с  

определяются расчетным путем. 

1.5.1. Выбирается значение коэффициента камеры сгорания к  

для проектируемого двигателя. 

Значение коэффициента камеры сгорания к  обычно выбирается 

на основе анализа накопленных в ОКБ статистических данных. 

Для камер сгорания современных ЖРД величина к  находится в 

пределах 0,96…0,99, а для камер большой тяги к = 0,98…0,99. 

Тяга современных маршевых ЖРД может быть от 1,5 кН до     

8,0 МН. 

1.5.2. По справочнику /8/ для заданного топлива и известным 

значениям оптяок .. , сор  и   в ядре потока определяется идеальная 

геометрическая степень расширения сопла 




F

F
F

яида

яида

..

.. .                                                (49) 
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Если необходимые для проектируемого двигателя значения 

оптяок .. , сор  и   не совпадают с табличными, то искомая величина 

яидаF ..  находится интерполяцией между двумя значениями 1..идаF  и 

2..идаF  в опорных точках 1 и 2 таблицы с помощью полинома 
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где 1.1D , 1.2D , 1.3D , 2.1D , 2.2D , 2.3D  – интерполяционные коэффици-

енты 1D , 2D , 3D  из справочника /8/ в опорных точках 1 и 2 соот-

ветственно. Опорная точка 1 по всем определяющим параметрам 

яок. , сор  и   является общей. 

Если требуемые для проектируемого двигателя значения яок. , 

сор  и   выходят за пределы табличных, то искомую идеальную 
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геометрическую степень расширения сопла идаF .  находят методом 

экстраполяции по значению еѐ в опорной точке оидаF .. , являющейся 

крайней в таблице, с помощью выражения 

 
о

о

оос

ос
оидаида DiiD

p

p
DFF




ln1010ln10lnln 3

3т.т

3

2

.

3

1...

  ,  (51) 

где 1D , 2D , 3D  – коэффициенты из справочника /8/ в опорной точке 

с индексом „о”. 

1.5.4. Аналогично ядру потока по известным значениям прок. , 

сор  и   определяется для пристеночного слоя идеальная геометри-

ческая степень расширения сопла придаF .. . 

1.5.5. Средняя для камеры идеальная геометрическая степень 

расширения сопла 

прпридаяяидаида mFmFF  ..... .                            (52) 

1.5.6. Относительный радиус выходного сечения сопла 

ида

м

a
a F

r

r
r . .                                        (53) 

1.5.7. Выбирается пять или шесть значений степени укорочения 

сопла Z  в интервале [0,5…1,0]. 

Степень укорочения сопла 

1

1






o

a

r

r
Z .                                             (54) 

1.5.8. Определяются потери на рассеяние р  при выбранных в 

предыдущем пункте значениях степени укорочения сопла /8/: 

   

1exp

11exp

1

1






n

rrnА oaр

р ,                            (55) 

где or  – относительный радиус, рА  – коэффициент рассеяния, 1n  – 

эмпирический параметр. 

Входящие в уравнение (55) параметры определяются с помощью 

выражений: 

 относительный радиус 
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1
1





Z

r
r a
o ,                                              (56) 

 коэффициент рассеяния 

   130exp1,052,1  nAр ,                              (57) 

 эмпирический параметр 

oo rrn  005,045,1 25,0

1 ,                                   (58) 

где n  – средний показатель изоэнтропы расширения. 

Значение среднего показателя изоэнтропы расширения n  берет-

ся из справочника /8/ для ядра потока при требуемой степени рас-

ширения рабочего тела в сопле  . 

1.5.9. Выбирается относительная температура стенки сопла wT . 

Величина относительной температуры стенки сопла 
пр

ст
w Т

Т
T   

определяет в значительной степени интенсивность тепловых пото-

ков в пристеночном слое от продуктов сгорания в стенку. Обычно 

для камер современных ЖРД 3,0...2,0wT . 

1.5.10. При выбранных в разд. 1.5.7 степенях укорочения сопла 

определяются потери на трение с помощью эмпирического уравне-

ния 

  31,0

. 3Zexp035,03,0  Zотртр  ,                     (59) 

где отр.  – параметр, зависящий от фактора теплообмена. 

Параметр отр.  рассчитывается по следующей эмпириче-

ской зависимости: 

11
62,2

108
3

1
2

3

. 


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










 
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отр r
Tn

 .                    (60) 

1.5.11. Диаметр критического сечения в первом приближении 

соидпу

яид

рI

P
d






..

1..4




,                                      (61) 
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где 1..яид  – расходный комплекс для ядра потока в опорной 

точке 1, расположенной ближе к требуемым значениям 

оптяок .. , сор  и  . 

1.5.12. Определяются потери удельного импульса в сопле из-за 

химической неравновесности для ядра потока ян.  с помощью спра-

вочника /8/ по значениям параметров оптяок .. , сор , ar  и d . 

В справочнике для требуемого топлива перед таблицами приве-

дены графики зависимости   drf aн ,  при разных значениях 

давления в камере сгорания сор  и коэффициента избытка окислите-

ля ок . Точное значение ян.  на требуемые сор  и яок.  позволяет 

получить линейная интерполяция потерь по этим определяющим 

параметрам. 

1.5.13. Аналогично ядру потока определяются потери из-за хи-

мической неравновесности в пристеночном слое прн.  по известным 

параметрам прок. , сор , ar  и d  с помощью справочника /8/. 

1.5.14. Потери в сопле из-за химической неравновесности 

прпрняянн mm  ...  .                                (62) 

1.5.14. Потери удельного импульса в сопле для выбранных в раз-

деле 1.5.7 степеней укорочения сопла Z  

нтррс   .                                        (63) 

1.5.16. Строится график зависимости  Zfс  . 

1.5.17. По графику находится минимальная величина потерь иде-

ального удельного импульса тяги в пустоте в сопле min.с . 

Пример определения min.с  показан на рис. 12. 

1.5.18. Определяется оптимальная степень укорочения сопла 

оптZ . 

Величина оптZ  берѐтся при больших потерях в сопле, чем ми-

нимальные потери 

min.05,1 сс   . 
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Методика определения величины оптZ  показана на рис. 12. 

Меньшее значение степени укорочения сопла оптZ  позволяет 

при незначительном проигрыше в удельном импульсе тяги в пустоте 

существенно уменьшить длину сопла и снизить его массу, что хо-

рошо видно на рис. 12 и 13. 

 

 

1.5.19. Коэффициент сопла при оптимальной степень укорочения 

сопла оптZ  

сс  1 . 

7 

10 

12 

ar 4 

 с  

 0,06 

 

 0,05 

 

 0,04 

 

 0,03 

minс  

 0,02 

 0,5    0,6    0,7 
оZ 0,8  0,9   z  

Рис. 12. Зависимость ),( aс rzf : 

n =1,2; wT = 0,3; кp =10 МПа; P =10кН 

 

12 

10 

7 

ar 4 

aL  

40 

 

30 

 

20 

 
10 

 
  0 

  0,5     0,6   0,7    0,8     0,9   Z  

Рис. 13. Зависимость ),( aс rzf : 

n = 1,2 
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2. ТЕРМОДИНАМИЧЕСКИЙ РАСЧЕТ КАМЕРЫ 
 

Термодинамический расчет производится с использованием со-

ответствующего тома справочника /8/, где приводятся термодина-

мические и теплофизические свойства продуктов сгорания требуе-

мого ракетного топлива. Методика пользования этим справочником 

излагается в его первом томе и методических указаниях, разрабо-

танных на кафедре /3/. 

Изобразим на рис. 14 расчетную схему камеры ЖРД с характер-

ными сечениями. 

 

2.1. По справочнику /8/ для требуемого топлива по известным 

значениям оптяок .. , сор  и   находится идеальный расходный ком-

плекс для ядра потока яид. . 

Если требуемые для проектируемого двигателя значения 

оптяок .. , сор  и   не совпадают с табличными, то искомое значение 

яид.  находится интерполяцией между двумя значениями ид  в 

опорных близлежащих точках 1 и 2 таблицы с помощью полинома 

 

к 

к 

с 

с 

 ,  м 

 ,  м 
а 

а 

Рис. 14. Расчетная схема камеры ракетного двигателя 
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где 1.1B , 1.2B , 2.1B , 2.2B  – интерполяционные коэффициенты 1B , 2B  

из справочника /8/ в опорных точках 1 и 2 соответственно. Опорная 

точка 1 по всем определяющим параметрам яок. , сор  и   является 

общей. 

Если значения оптяок .. , сор  и   выходят за пределы табличных, 

то искомое значение яид.  находят методом экстраполяции значения 

оид.  в опорной точке, которая является крайней в таблице, с помо-

щью полинома 

 от.т

3

2

.

3

1. 10ln10lnln iiB
p

p
B

оос

ос
оидид   .       (65) 

2.2. Аналогично ядру потока по известным значениям прок. , 

сор  и   определяется идеальный расходный комплекс для присте-

ночного слоя прид. . 

2.3. Идеальный расходный комплекс камеры 

прпридяяидид mm  ..  .                              (66) 
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2.4. Действительный расходный комплекс камеры 

кидид    ,                                    (67) 

т.к. в первом приближении можно считать, что  к  /2/. 

2.5. Определяется относительная площадь камеры сгорания 

мFFF кк  . 

Величина кF  выбирается исходя из конструктивных соображе-

ний и обеспечения требуемой или допустимой расходонапряженно-

сти камеры сгорания. Для камер сгорания современных ЖРД вели-

чина относительной расходонапряженности Fm  составляет 

(0,7…2,9)
410
с/м [кг/(с·Н)], что  соответствует  6...2кF   /2/. При  

3кF  камера сгорания счи-

тается изобарической. Реко-

мендации по выбору кF  мож-

но найти в /2/ и /5/. 

Если относительная рас-

ходонапряженность Fm  зада-

на, то относительная площадь 

камеры сгорания определится 

с помощью уравнения 

F

к
m

F





1
.          (68) 

2.6. Коэффициент скоро-

сти на входе в сопло 

кр

c
с

a

W
 .           (69) 

2.6.1. По графику зависи-

мости  кс Ff , представ-

ленной на рис. 15, определя-

ется предварительное значе-

ние с  по известному значе-

нию относительной площади камеры кF . 

с
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  0 

 

 

 

1      2      3      4      5      6    кF  

Рис. 15. Зависимость коэффициента 

скорости с  от относительной площа-

ди камеры кF :   n = 1,1…1,4 
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2.6.2. Значение коэффициента скорости с  с требуемой точно-

стью определяется с помощью газодинамического уравнения, запи-

санного относительно с  в неявном виде, 

1

1

2
1

1

1
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2

11 
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к n
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где n  – средний показатель изоэнтропы расширения от давления 

торможения на входе в сопло сор  до статического давления p  в 

критическом сечении сопла для условий течения в ядре потока. Оп-

ределяется он по справочнику /8/ для требуемого топлива в критиче-

ском сечении сопла. 

Коэффициент скорости на входе в сопло с  может быть опреде-

лен с помощью таблиц газодинамических функций по значениям 

относительной плотности тока  
к

c F
q 1  и показателя изоэнтро-

пы n . 

2.7. Коэффициент восстановления давления торможения в каме-

ре сгорания  
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Используя газодинамические функции, величину f  можно оп-

ределить по уравнению  

    121


 cсf Mn .                                   (72) 

Газодинамическую функцию  с , число Маха сМ  определя-

ют по таблицам газодинамических функций /7/ по значению коэф-

фициента скорости с . 

Правильность определения f можно проверить по графику за-

висимости  кf Ff , представленному на рис. 16. 
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2.8. Коэффициент удельного импульса, учитывающий потери из-

за неизобаричности камеры сгорания, 
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где n  – средний показатель изоэнтропы расширения от давления 

торможения на входе в сопло сор  до статического давления на вы-

ходе из сопла аp . Он определяется по справочнику /8/ для требуе-

мого топлива при известных оптяок .. , сор  и   в ядре потока. 

2.9. Действитель-

ная геометрическая 

степень расширения 

сопла 

ида

f

n
f

a FF .

1





.  (74) 

2.10. Удельная 

площадь критическо-

го сечения сопла 

соpm

F
f


 

 
.   (75) 

2.11. Удельная 

площадь выходного 

сечения сопла 

 fF
m

F
f a

a
a 

. (76) 

2.12. По справоч-

нику /8/ для требуемого топлива и известным значениям оптяок .. , 

сор  определяется  температура торможения продуктов сгорания на 

входе в сопло осT . 

Рис. 16. Зависимость коэффициента восстанов-

ления давления f от относительной площади 

камеры 
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Если требуемые для проектируемого двигателя значения 

оптяок .. , сор  не совпадают с табличными, то искомое значение осT  

находится интерполяцией между двумя значениями 1.осT  и 2.осT  в 

опорных близлежащих точках 1 и 2 таблицы с помощью полинома 
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где 1.iА  и 2.iА  – i-е интерполяционные коэффициенты из справочни-

ка /8/ в опорных точках 1 и 2 соответственно (  2:1i ). 

Если требуемые значения оптяок .. , и сор  выходят за пределы 

таблицы, то искомую осT  находят методом экстраполяции еѐ значе-

ния оосT .  в опорной точке, являющейся крайней в таблице, с помо-

щью полинома 

 от.т

3

2

.

3

1. 10ln10lnln iiА
p

p
АTT

оос

ос
оосос  

.       (78) 

2.13. Действительный удельный импульс тяги камеры: 

 в пустоте  

Qfcкидпупу II   ... ,                             (79) 
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где Q  – коэффициент удельного импульса, учитывающий потери 

из-за неадиабатности процесса в камере. 

В первом приближении (первой итерации) следует принять 

1Q . В последующих приближениях берется значение Q , кото-

рое определяется в разд. 5.2 настоящего учебного пособия; 

 на Земле, определяемый только для двигателей первых 

ступеней ракет,  

нaпузу pfII  .. ,                                     (80) 

где нр  – давление невозмущенной окружающей среды в стандарт-

ных условиях ( нр 101325 Па). 

2.14. Действительный удельный импульс тяги двигателя в пусто-

те: 

 ЖРД с дожиганием генераторного газа 

пудвпу II ...  ,                                         (81) 

 ЖРД без дожигания генераторного газа 

подпудвпу II  ... ,                                   (82) 

где под  – коэффициент удельного импульса, учитывающий потери 

из-за отбора части топлива на привод ТНА системы подачи топлива. 

У современных ЖРД без дожигания генераторного газа 

под 0,97…0,98 /2/. В первом приближении можно принять под  из 

указанного интервала, в последующих итерациях берется значение, 

определяемое в разделе 3.3.33 настоящего учебного пособия. 

2.14.1. Действительный удельный импульс тяги двигателя на 

Земле: 

 ЖРД с дожиганием генераторного газа 

зудвзу II ...  ,                                        (83) 

 ЖРД без дожигания генераторного газа 

подпудвпу II  ... .                                (84) 

Рекомендации по выбору значения под  остаются такими же, как 

и в разделе 2.14. 
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2.15. По справочнику /8/ для заданного топлива и известным 

значениям оптяок .. , сор  и   определяется в ядре потока молярная 

масса рабочего тела на выходе из сопла яа. . 

Если необходимые для проектируемого двигателя значения 

оптяок .. , сор  и   не совпадают с табличными, то искомая величина 

яа.  находится методом линейной интерполяции между двумя зна-

чениями 1.. яа  и 2.. яа  в опорных точках 1 и 2 таблицы с помощью 

выражения  
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Если требуемые значения оптяок .. , сор  и   выходят за пределы 

табличных, то искомая величина яа.  находится методом линейной 

интерполяции по двум последним в таблице опорным точкам 1 и 2, 

причем точка 1 является последней, с помощью выражения (85). 

Аналогично ядру потока по известным значениям прок. , сор  и 

  определяется молярная масса продуктов сгорания на выходе из 

сопла в пристеночном слое пра. . 

2.17. Средняя молярная масса рабочего тела на выходе из сопла 

прпраяяаа mm  ..  .                              (86) 

2.18. Газовая постоянная рабочего тела в выходном сечении со-

пла 

,
a

o
a

R
R


                                             (87) 

где oR – универсальная газовая постоянная ( oR = 8,3144
Кмоль

Дж


). 

2.19. Среднее значение скорости газа в выходном сечении сопла 

.. aaпуa pfIW                                      (88) 
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2.20. Средняя температура продуктов сгорания в выходном сече-

нии сопла 

a

aaa
a

R

Wpf
T


 .                                       (89) 

2.21. Массовый расход топлива через камеру 

 гг1 m
I

P
m

у

 ,                                      (90) 

где ггm  – относительный массовый расход топлива через газогене-

ратор или расход генераторного газа, Р  – тяга камеры. 

Для двигателей без дожигания генераторного газа mmm 
гггг   

определяется в разд. 3.3.22 или 3.3.18 (второй вариант) настоящего 

учебного пособия, а для двигателей с дожиганием ггm = 0. 

Для ЖРД первых ступеней ракет в задании на проектирование 

обычно задается тяга на Земле (Н = 0) зР  и массовый расход топли-

ва m  рассчитывается по удельному импульсу тяги двигателя на 

Земле двзуI .. . 

У двигателей верхних ступеней задается тяга в пустоте пР  и 

расход топлива m  определяется по удельному импульсу тяги двига-

теля в пустоте двпуI .. , например, для двигателей без дожигания гене-

раторного газа, 

пу

п

I

P
m

.

 .                                            (91) 

2.22. Массовый расход окислителя через камеру 

m
K

K
m

cpm

cpm

ок


.

.

1
 .                                   (92) 

2.23. Массовый расход горючего через камеру 

окmmm  г .                                        (93) 

2.24. Массовый расход топлива через ядерные форсунки смеси-

тельной головки 

 
пря mmm  1 .                                   (94) 
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2.25. Расход топлива через пристеночные форсунки смеситель-

ной головки 

япр mmm   .                                           (95) 

2.26. Массовый расход окислителя через ядерные форсунки 

я

яm

яm

яок m
K

K
m 

.

.

.
1

 .                                    (96) 

2.27. Массовый расход горючего через ядерные форсунки  

яокяя mmm ..г
  .                                        (97) 

2.28. Массовый расход окислителя через пристеночные форсун-

ки 

пр

прm

прm

прок m
K

K
m 

.

.

.
1

 .                                   (98) 

2.29. Массовый расход горючего через пристеночные форсунки 

смесительной головки 

прокпрпр mmm ..г
  .                                     (99) 

2.30. Площадь критического сечения сопла 

mfF   .                                           (100) 

В идеальном случае, на который проводится термодинамический 

расчет камеры, критическое и минимальное сечения сопла совпада-

ют, т.е. мFF  . 

2.31. Площадь выходного сечения сопла 

mfF аа
 .                                           (101) 

2.32. Площадь камеры сгорания в еѐ цилиндрической части  

 FFF кк .                                          (102) 

2.33. Диаметр критического сечения сопла 

  FD 2 .                                      (103) 

2.34. Диаметр выходного сечения сопла  

/2 aa FD  .                                     (104) 

2.35. Диаметр цилиндрической части камеры сгорания  

/2 кк FD  .                                       (105) 
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3. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ СИСТЕМЫ 

ПОДАЧИ ТОПЛИВА 

 
При проектировании ЖРД на этапе технического предложения 

расчет системы подачи топлива включает в себя: 

 выбор структурной схемы системы подачи; 

 определение характеристик генераторного газа; 

 назначение ориентировочных значений гидравлических со-

противлений участков топливных магистралей и агрегатов; 

 нахождение величин давлений компонентов на выходе из со-

ответствующих насосов; 

 выбор КПД насосов и турбин; 

 определение потребной степени расширения газа в турбине 

или относительного расхода основного или вспомогательно-

го топлива. 

Если полученные значения параметров ЖРД оказываются удов-

летворительными, то принятые в расчете величины потерь давлений, 

КПД узлов и агрегатов включаются в технические задания на разра-

ботку этих узлов и агрегатов. 

После конструкторской проработки, а иногда и эксперименталь-

ной проверки уточняются параметры и характеристики узлов и агре-

гатов двигателя. По ним проводится уточненный термодинамиче-

ский расчет системы подачи топлива и двигателя в целом. При не-

обходимости осуществляется корректировка параметров газогенера-

тора и форсунок, подающих в камеру сгорания генераторный газ. 

 

3.1. Выбор и обоснование структурной схемы  

системы подачи топлива 
 

Исходя из выданного задания на курсовую работу, необходимо 

обоснованно определить структурную схему выбранной Вами ранее 

системы подачи топлива и изобразить еѐ в пояснительной записке к 

курсовой работе. 

При обосновании выбора структурной схемы следует учитывать, 

что характерной особенностью ЖРД с насосной подачей топлива 

является использование части топлива для получения генераторного 
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газа, служащего рабочим телом турбины. Наиболее распространен-

ные схемы ЖРД с турбонасосной системой подачи топлива без 

дожигания генераторного газа приведены на рис. 17. 

 

ЖРД структурной схемы а имеют однокомпонентный ЖГГ, ра-

ботающий на вспомогательном однокомпонентном топливе, напри-

мер, перекиси водорода H2O2 или гидразине N2H4. 

РР 

Рæ 

а

)) 

Н2О2 

 Г 

Ок 

Рæ 

РР 

б 

Ок 

 Г 

РР 

Рæ.гг 

в 

Рæ 

 Г 

Ок 

Рис. 17. Структурные схемы ЖРД без дожигания генера-

торного газа 
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В двигателях, выполненных по схеме б, однокомпонентный ЖГГ 

работает на каком-либо компоненте основного топлива, например, 

несимметричном диметилгидразине (НДМГ). 

Двигатели схемы в имеют двухкомпонентный ЖГГ, работающий 

на компонентах основного топлива при значительном избытке го-

рючего или окислителя. Эта схема на сегодняшний день для ЖРД 

без дожигания генераторного газа является наиболее распростра-

ненной. 

В ЖРД без дожигания генераторного газа используют, как пра-

вило, восстановительный газогенератор, работающий с избытком 

горючего. Это позволяет иметь более высокую температуру генера-

торного газа из-за его малой химической активности. Газовая посто-

янная восстановительного генераторного газа выше, чем окисли-

тельного, поэтому работоспособность восстановительного генера-

торного газа ггггTR  значительно выше, чем окислительного, а это 

дает возможность снизить его потребный расход на привод ТНА. 

В качестве охладителя камеры может использоваться любой 

компонент топлива, однако предпочтительнее выбирать горючее. 

Оно имеет меньшую коррозионную активность, и зазор между стен-

ками в тракте охлаждения камеры при использовании горючего, ко-

гда тяга двигателя более 50 кН, получается меньшим. Камера стано-

вится более технологичной в изготовлении, а надежность работы 

двигателя возрастает. 

Регулятор соотношения компонентов топлива в камере сгорания 

(регулируемый дроссель) принципиально можно устанавливать в 

магистрали любого компонента. Обычно же его устанавливают в 

магистрали горючего, так как расход горючего меньше и оно менее 

агрессивно. Это позволяет снизить габаритные размеры регулятора 

и достичь заданного перепада давления на регуляторе при меньшей 

потере мощности насоса. 

Регулятор тяги как правило устанавливается в магистрали пита-

ния топливом газогенератора. При восстановительном ГГ он уста-

навливают в магистрали окислителя, т.к. расход окислителя ниже и 

поэтому размеры регулятора будут меньше. Иногда для поддержа-

ния требуемого соотношения компонентов в газогенераторе уста-

навливают регулятор в магистрали подачи горючего в ГГ. 



 

65 

ЖРД с дожиганием генераторного газа получили широкое рас-

пространение, т.к. позволяют иметь более высокий удельный им-

пульс тяги. В них полученный из основного топлива генераторный 

газ, пройдя турбину ТНА и совершив там работу, поступает через 

форсунки в основную камеру сгорания, где и дожигается. В отличие 

от двигателей без дожигания генераторного газа, где схема органи-

зации рабочего процесса в камере сгорания „жидкость – жидкость”, 

когда оба компонента подаются в камеру сгорания в жидком виде, в 

ЖРД с дожиганием реализуются схемы типа „газ – жидкость” или 

„газ – газ”. 

Основные структурные схемы ЖРД с дожиганием генераторного 

газа типа «газ – жидкость», представлены на рис. 18. Они отличают-

ся по следующим основным признакам: 

1) типу газогенератора, который может быть как восстанови-

тельным, так и окислительным; 

2) использованию компонентов основного топлива для внешне-

го регенеративного охлаждения камеры, когда горючее или 

окислитель полностью либо частично проходят через про-

точную часть системы охлаждения камеры; 

3) наличию в магистралях подачи компонентов топлива допол-

нительных насосов. 

На рис. 18,а представлена схема ЖРД с окислительным газоге-

нератором, охлаждением камеры горючим и только основными на-

сосами компонентов топлива. 

Более совершенная схема двигателя с насосом высокого давле-

ния в магистрали подачи горючего в газогенератор представлена на 

рис. 18,б. В ней давление подачи горючего за основным насосом вы-

бирается, исходя из давления в камере сгорания кр , перепада дав-

ления на форсунках, потерь давления в проточной части рубашки 

охлаждения камеры, участка магистрали подачи горючего от насоса 

до входа в камеру. 

Схема для водородных ЖРД с восстановительным газогенерато-

ром приведена на рис. 18,в. 

Усовершенствованные схемы водородных ЖРД показаны на рис. 

18,г и 18,д. В двигателях, выполненных по схеме г, имеются два во-

дородных насоса, поэтому проточная часть наружного охлаждения 

камеры находится под меньшим давлением, чем на схеме в. 



 

66 
 

Рис. 18. Структурные схемы двигателей с дожиганием 

генераторного газа 
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У двигателей, имеющих схему д, установлен подкачивающий 

насос в магистрали подачи окислителя в газогенератор. В этом слу-

чае давление за основным насосом окислителя определяется давле-

нием в камере сгорания кр , перепадом давления на форсунках и 

участке магистрали подачи окислителя от насоса до входа в камеру. 

Основная часть водорода (до 75% массового расхода) подается в 

газогенератор, а оставшаяся часть используется для охлаждения ог-

невого днища смесительной головки камеры. 

В водородно-кислородных ЖРД целесообразно использовать 

восстановительный газогенератор, т.к. удельная работоспособность 

восстановительного генераторного газа в 5…7 раз превышает рабо-

тоспособность окислительного /1/. 

В ЖРД с дожиганием генераторного газа, работающих на топли-

ве керосин и кислород, несимметричный диметилгидразин и азот-

ный тетраоксид, следует применять окислительные газогенераторы. 

Это обусловлено двумя причинами: 

 расход окислителя в камеру сгорания почти в 3 раза больше 

расхода горючего, что позволяет в принципе получить боль-

шую мощность турбины, несмотря на некоторый проигрыш в 

удельной работоспособности окислительного генераторного 

газа; 

 при значительном избытке горючего в генераторном газе со-

держится большое количество тяжелых смол и сажи, кото-

рые способны нарушить нормальную работу турбины ТНА и 

форсунок. 

ЖРД с дожиганием генераторного газа, реализующие схему ор-

ганизации рабочего процесса в камере „газ – газ”, позволяют полу-

чить максимально возможное давление в камере сгорания за счет 

газификации всего топлива в двух газогенераторах. Наиболее рас-

пространенные схемы таких двигателей приведены на рис. 19. 

Двигатели этих схем имеют два раздельных ТНА, что позволяет 

осуществлять гибкое регулирование двигателя. Турбина, исполь-

зующая восстановительный генераторный газ, вращает насос горю-

чего, а окислительный – насос окислителя. 

В схеме, изображенной на рис. 19,б, имеется дополнительный 

насос горючего, расположенный после тракта охлаждения камеры. 
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Это позволяет разгрузить полость охлаждения от высокого давления 

и выиграть в массе камеры. 

 

 

В двигателях обеих схем охлаждение камеры осуществляется го-

рючим. 

 

3.2. Характеристики генераторного газа 
 

Пониженный уровень температуры генераторного газа достига-

ется путем создания в газогенераторе большого избытка горючего 

или окислителя. В первом случае газогенератор будет восстанови-

тельным, а во втором – окислительным. 

Рис. 19. Структурные схемы ЖРД с дожиганием генера-

торного газа типа „газ – газ” 
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Температура, химический состав, термодинамические и тепло-

физические свойства продуктов сгорания на выходе из газогенера-

тора , т. е. генераторного газа, определяются путем проведения тер-

модинамического расчета по методике, аналогичной той, которая 

использовалась для нахождения термодинамических и теплофизиче-

ских свойств продуктов сгорания в основной камере двигателя. Ре-

зультаты расчета термодинамических и теплофизических свойств 

продуктов сгорания большого числа жидких ракетных топлив при-

ведены в справочнике /8/. Однако в нем отсутствуют данные при 

значениях коэффициента избытка окислителя ок , при которых дос-

тигаются приемлемые температуры генераторного газа.  

Для устранения указанного пробела были проведены расчеты 

равновесного состава продуктов сгорания, их термодинамических и 

теплофизических свойств в требуемом диапазоне соотношения ком-

понентов топлива для наиболее распространенных топливных пар: 

водород и кислород; керосин и кислород; несимметричный диме-

тилгидразин и четырехокись азота. Результаты расчетов представле-

ны графически на рис. 20…24 в виде зависимостей температуры 

ггТ , показателя изоэнтропы расширения ггn , газовой постоянной 

ггR  генераторного газа от действительного массового соотношения 

компонентов топлива в газогенераторе гг.mK . 

3.2.1. Выбирается температура генераторного газа на номиналь-

ном режиме работы двигателя. 

Для ЖРД без дожигания генераторного газа, где, как правило, 

используется восстановительный газогенератор, ггТ = 1000…1200 К. 

Для ЖРД с дожигания генераторного газа: 

 в окислительных газогенераторах ггТ = 650…850 К; 

 в восстановительных газогенераторах ггТ = 800…1000 К. 

3.2.2. Для принятого значения ггТ  по соответствующим зависи-

мостям для заданного топлива (см. рис. 20…24) определяются тре-

буемые характеристики генераторного газа: 

3.2.2.1. Действительное массовое соотношение компонентов то-

плива в газогенераторе гг.mK . 
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Рис. 21. Характеристики окислительного генераторного газа топлива  

керосин и О2ж 
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Рис. 20. Характеристики восстановительного генераторного газа топлива Н2ж и О2ж 
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Рис. 22. Характеристики восстановительного генераторного газа  

топлива керосин и О2ж 
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Рис. 23. Характеристики окислительного генераторного газа топлива НДМГ и N2O4 
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3.2.2.2. Коэффициент избытка окислителя в газогенераторе 

o

m

m
ок

K

K гг.
гг.  .                                       (106) 

3.2.2.3. Газовая постоянная ггR . 

3.2.2.4. Показателя изоэнтропы расширения ггn . 

При проектировании ЖРД с дожигания генераторного газа типа 

„газ – газ” и двумя газогенераторами необходимо определить харак-

теристики как окислительного, так и восстановительного генератор-

ных газов. 

 

3.3. Определение параметров турбонасосной системы 

подачи топлива в двигателе без дожигания 

генераторного газа 
 

В качестве примера изложим методику расчета параметров сис-

темы подачи для наиболее распространенной схемы ЖРД без дожи-

Рис. 24. Характеристики восстановительного генераторного газа  

топлива НДМГ и N2O4 
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гания генераторного газа с двухкомпонентным восстановительным 

газогенератором на компонентах основного топлива, структурная 

схема которого представлена на рис. 25.  

В качестве охладителя камеры используется горючее. Оно имеет 

меньшую коррозионную активность к конструкционным материа-

лам, чем окислитель. Зазор охлаждающего тракта при тяге более 

50…60 кН получится меньшим и, следовательно, более технологич-

ным. Это обеспечивает меньшую массу камеры и большую надеж-

ность двигателя. 

 

 

Регулятор соотношения компонентов для камеры сгорания по-

ставлен в магистрали горючего, т.к. расход горючего меньше и габа-

риты регулятора получаются более приемлемыми, а достижение за-

данного перепада давления на регуляторе сопровождается меньшим 

ростом мощности насоса. 

Газогенератор в двигателе восстановительный, т.к. восстанови-

тельный генераторный газ имеет большую работоспособность. 

Регулятор тяги при восстановительном ГГ установлен в магист-

рали окислителя питания газогенератора. Расход окислителя мень-

ше, поэтому и размеры регулятора будут меньше. 

Для стабилизации соотношения компонентов в ГГ поставлен еще 

регулятор в магистрали горючего. 

Методика расчета параметров системы подачи ЖРД данной 

структурной схемы является наиболее общей, поэтому студенты са-
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Рис. 25. Структурная схема ЖРД без дожигания генераторного 

газа и реактивном выхлопе через верньерные сопла 
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ми в состоянии трансформировать еѐ к расчету любой другой струк-

турной схемы ЖРД без дожигания генераторного газа. 

При проектном расчете параметров системы подачи можно при-

нять в первом приближении, используя статистические данные, сле-

дующие значения гидравлических характеристик узлов и агрегатов 

двигателя. 

3.3.1. Перепад давления на форсунках окислителя и горючего 

камеры сгорания и газогенератора фp = 0,4…1,5 МПа. 

На форсунках газогенератора перепад давления можно брать не-

сколько меньше. 

3.3.1. Перепад давления в тракте охлаждения камеры 

кохлохл рКр  ,                                     (107) 

где охлК – эмпирический коэффициент гидравлических потерь трак-

та охлаждения камеры. 

При кр ≤ 7…8 МПа коэффициент охлК = 0,25—0,30; 

при кр > 7…8 МПа охлК = 0,30…0,35. 

3.3.3. Перепад давления на регуляторе тяги Рр = (0,1…0,2) кр . 

3.3.4. Перепад давления на регуляторе соотношения компонен-

тов  æр  (0,10…0,15) кр . 

3.3.5. Падение давления в подводящих магистралях из-за гидро-

сопротивления трубопроводов и агрегатов 

дклтрм рррр  ,                              (108) 

где трр – падение давления в трубопроводе; клр – перепад давле-

ния на отсечном клапане; др – перепад давления на настроечной 

дроссельной диафрагме. 

Рекомендации по выбору: 

 падение давления в трубопроводе  

      трр = (0,005…0,010) кр ; 

 перепад давления на отсечном клапане  

      клр = (0,01…0,03) кр ; 

 перепад давления на дроссельной диафрагме 

      др = (0,03…0,06) кр . 
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В общем виде падение давления в подводящих компонент маги-

стралях с учетом сопротивления отсечных клапанов и настроечных 

дроссельных диафрагм  мр (0,045…0,10) кр . 

Для коротких трубопроводов, например в магистрали газогене-

ратора, принимают меньшие значения падения давления, а для 

длинных трубопроводов – большие. 

3.3.6. Давление в КС газогенератора ггр  (0,80…0,85) кр . 

3.3.7. Давление на выходе из турбины ТНА: 

 при реактивном выхлопе, т.е. наличии утилизационных 

или верньерных сопел 

т.выхр  0,35…0,50 МПа; 

 при открытом выхлопе через отводящий патрубок 

т.выхр  0,15…0,20 МПа. 

3.3.8. Давление на входе в насосы окислителя и горючего  

окнвхр ..  0,2…0,5 МПа, 

г..нвхр  0,2…0,5 МПа. 

3.3.9. Давление на выходе из насоса окислителя. 

Для рассматриваемой структурной схемы (см. рис. 25) требуемое 

давление на выходе из насоса определяется: 

 по магистрали камеры двигателя 

окмокфкокнвых рpрр ....
 ,                   (109) 

где кр  – давление в камере сгорания в сечении к – к на входе 

в камеру у смесительной головки (
f

ос
к

р
р


 ); 

 по магистрали газогенератора 

окмРокфокнвых ррpрр .гг..гг..
 ,              (110) 

где ггр – давление в камере газогенератора. 

Можно записать, что  

тт.гг ррр вых  ,                                      (111) 

где тр – перепад давления на турбине. 
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За давление на выходе из насоса окислителя окнвыхр ..  берется 

большее из двух полученных значений. 

3.3.10. Давление на выходе из насоса горючего: 

 по магистрали камеры 

г.æг.г.. мохлфкнвых рррpрр  ;              (112) 

 по магистрали газогенератора 

г.ггæ.гг.г.ггг.. мфнвых ррpрр  .                  (113) 

За давление на выходе из насоса горючего г.. нвыхр  берется боль-

шее из двух полученных значений. 

Следует помнить, что расходы компонентов через газогенератор 

составляют незначительную долю от расходов через основную ка-

меру и основные мощности насосов затрачиваются на подачу ком-

понентов в камеру. Поэтому желательно, чтобы давление за насоса-

ми окислителя и горючего по магистрали газогенератора были ниже, 

чем по магистрали камеры. Это объясняет, почему давление в каме-

ре газогенератора ггр  принимают меньше, чем давление в основной 

камере сгорания кр . 

3.3.11. Повышение давления в насосах окислителя и горючего 

окнвхокнвыхокн ррр .....  ,                            (114) 

г..г..г. нвхнвыхн ррр  .                                 (115) 

3.3.12. Выбираются коэффициенты полезного действия насосов 

окислителя и горючего ок  и г . 

Для выбора КПД насосов имеются рекомендации /2/: 

ок = 0,6…0,7; 

г = 0,4…0,5. 

Меньшие значения КПД относятся к насосам, имеющим боль-

шую степень повышения давления компонентов топлива. 

3.3.13. Выбираются коэффициенты полезного действия турбины 

ТНА. 

Для выбора КПД турбины имеются рекомендации /2/: 

т  0,55…0,65. 
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Дальнейший расчет параметров системы подачи топлива прово-

дится двумя вариантами. 

Первый вариант 

3.3.14. Задаются несколькими значениями (не менее пяти) отно-

сительного расхода генераторного газа ггm  в интервале от 0,01 до 

0,05. 

3.3.15. Определяется массовый расход генераторного газа в вы-

бранных точках 

гг

гг
гг

1 m

m
mm


  ,                                    (116) 

где m – массовый расход топлива через камеру. 

3.3.16. Массовые расходы окислителя и горючего через газоге-

нератор в выбранных точках 

гг

гг.

гг.

гг.
1

m
K

K
m

m

m

ок
 


 ,                              (117) 

гг.гггг.г окmmm   .                                (118) 

3.3.17. Массовые расходы окислителя и горючего через соответ-

ствующие насосы в выбранных точках 

гг.. окококн mmm   ,                                (119) 

гг.ггг. mmmн
  .                                   (120) 

3.3.18. Определяются потребные мощности насосов окислителя 

и горючего и суммарная мощность насосов в выбранных точках и 

результаты заносятся в таблицу. 

окок

окнокн

окн

рm
N

 




..

.


,                              (121) 

гг

г.г.

г.
 




нн

н

рm
N


,                                  (122) 

где ок  и г  – плотности окислителя и горючего, которые берутся 

из /8/,/10/ и /11/. 

Суммарная потребная мощность насосов ТНА 
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г... нокнн NNN  .                                (123) 

3.3.19. Давление на входе в турбину 

т.вхр 0,95 ггр .                                      (124) 

3.3.20. Вычисляется мощность турбины в выбранных точках от-

носительного расхода генераторного газа и результаты заносятся в 

таблицу. 

тгг

1

т.

т
гггг

гг

гг
т

гг

гг

1
1







































m
р

р
TR

n

n
N

n

n

вх

 ,            (125) 

где ггn , ггR  и ггT  – соответственно показатель изоэнтропы расшире-

ния, газовая постоянная и температура генераторного газа, которые 

были определены ранее; ггm  – массовый расход генераторного газа 

через турбину. 

3.3.21. Строятся графики зависимостей суммарной мощность на-

сосов .нN  и мощности турбины тN  от относительного расхода ге-

нераторного газа ггm . 

Пример построения графиков зависимостей и их вид показан на 

рис. 26. 

3.3.22. По графикам за-

висимостей  гг. mNн   и 

 ггт mN  находится рас-

четное значение относи-

тельного расхода генера-

торного газа ггm , которое 

обеспечивает выполнение 

необходимого условия ра-

боты ТНА .нN = тN . 

Расчетное значение 

рm .гг  получается при пе-

ресечении графиков зави-

симостей  гг. mNн   и  ггт mN  (см. рис. 26). 

Рис. 26. Определение относительного 

   расхода генераторного газа 

рm .гг                        ггm  

N Nт 

Nн∑ 
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3.3.23. Для найденного рm .гг  находятся расчетные массовые рас-

ходы генераторного газа рm .гг
 , окислителя рокm .гг.

  и горючего  

рm .гг.г
  через газогенератор, разделы 3.3.15, 3.3.16 настоящего посо-

бия. 

3.3.24. Определяются расчетные массовые расходы окислителя и 

горючего через соответствующие насосы рокнm ..
  рнm .г.

 , см. разд. 

3.3.17 настоящего пособия. 

3.3.25. Расчетные значения мощностей насосов окислителя 

рокнN .. , горючего рнN .г. , суммарной мощности насосов рнN .. , см. 

разд. 3.3.18 данного пособия. 

3.3.26. Расчетная мощность турбины рNт. , см. разд. 3.3.20 дан-

ного пособия. 

3.3.27. Проверяется выполнение обязательного условия работы 

ТНА .нN = тN . 

Различие в мощностях допускается не более 0,1%. 

3.3.28. Расходный комплекс газогенератора 

 

гг

12

1

гг

гггг

гг

гг

гг

1

2
n

n

ТR

n

n


















 .                             (126) 

3.3.29. Эффективный коэффициент полезного действия турбины 

т

1

т.

т.
гг

гг

1  


































n

n

в х

в ых

e
р

р
,                    (127) 

где т – КПД турбины, включающий лопаточный и механический 

КПД. 

3.3.30. Расходный комплекс утилизационного сопла. 

Пройдя турбину, генераторный газ срабатывает в ней часть теп-

лоперепада, т.е. уменьшает свою энергию, поэтому расходный ком-

плекс утилизационного сопла по сравнению с расходным комплек-
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сом газогенератора уменьшается в соответствии с эффективным ко-

эффициентом полезного действия турбины e : 

eсу   1гг .                                  (128) 

3.3.31. Тяговый комплекс утилизационного сопла 

 














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

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




















































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
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
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





















гг

гг

гг

гг

гг

гг

1

т.

.

гг

1

т.

.

гг

гг

гг

гг

12

1

гг

.

1
1

2

1

1

1

2

1

2

n

n

вых

суа

n

n

вых

суа

n

n

суР

р

р

n

р

р

n

n

n

n

n
K ,    (129) 

где суар . – давление в выходном сечении утилизационного сопла.  

В первом приближении можно принять суар . = ар . 

3.3.32. Удельный импульс тяги утилизационного сопла 

суРуссуу KI  . .                                  (130) 

3.3.33. Коэффициент подачи 
















у

суу

под
I

I
m

.

гг 11 .                           (131) 

3.3.34. Баковое соотношение компонентов или соотношение 

компонентов по двигательной установке 

    
     гг.гггг.

гг.гг.гггг..

.
111

111

mKmK

mKKmKK
K

срmm

срmmmсрm

ДУm



 .        (132) 

Второй вариант 

3.3.14. Удельные работы насосов окислителя и горючего 

окок

окн

окну

р
А

 




.

.. ,                                   (133) 

гг

г.

г..
 




н

ну

р
А ,                                      (134) 
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где ок  и г  – плотности окислителя и горючего, которые берутся 

из /8/,/10/ и /11/. 

3.3.15. Давление на входе в турбину 

т.вхр 0,95 ггр .                                      (135) 

3.3.16. Выбираются коэффициенты полезного действия турбины 

ТНА. 

т  0,55…0,65. 

3.3.17. Удельная работа турбины 

т

1

т.

т.

гггг

гг

гг
т.

гг

гг

1
1













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
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у
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р
TR

n

n
А ,            (136) 

где ггn , ггR  и ггT  – соответственно показатель изоэнтропы расшире-

ния, газовая постоянная и температура генераторного газа, которые 

были определены ранее. 

3.3.18. Относительный массовый расход генераторного газа. 

Его можно получить аналитически, решив уравнение .нN = тN , 

которое описывает условие равенства суммарной мощности насосов 

компонентов топлива и турбины ТНА. 

  
 г....

.гг.

.гг.

т.
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.

.

..

гг
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















.  (137) 

3.3.19. Определяется массовый расход генераторного газа 

гг

гг
гг

1 m

m
mm


  ,                                  (138) 

где m – массовый расход топлива через камеру двигателя. 

3.3.20. Массовые расходы окислителя и горючего через газоге-

нератор 

гг

гг.

гг.

гг.
1

m
K

K
m

m

m

ок
 


 ,                              (139) 
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гг.гггг.г окmmm   .                                 (140) 

3.3.21. Массовые расходы окислителя и горючего через соответ-

ствующие насосы 

гг.. окококн mmm   ,                                (141) 

гг.ггг. mmmн
  .                                   (142) 

3.3.22. Потребные мощности насосов окислителя и горючего 

окнокну

окок

окнокн

окн mА
рm

N ...
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
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г.г..
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N 
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
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
,                        (144) 

где ок  и г  – плотности окислителя и горючего, которые берутся 

из /8/,/10/ и /11/. 

3.3.23. Суммарная потребная мощность насосов ТНА 

г... нокнн NNN  .                                (145) 

3.3.24.Мощность турбины ТНА 

ггт.т mАN у
 .                                  (146) 

3.3.27. Проверяется выполнение обязательного условия работы 

ТНА двигателя .нN = тN . 

Различие в мощностях допускается не более 0,1%. 

3.3.28. Расходный комплекс газогенератора 

 
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3.3.29. Эффективный коэффициент полезного действия турбины 
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где т – КПД турбины, включающий лопаточный и механический 

КПД. 

3.3.30. Расходный комплекс утилизационного сопла. 

Пройдя турбину, генераторный газ срабатывает в ней часть теп-

лоперепада, т.е. уменьшает свою энергию, поэтому расходный ком-

плекс утилизационного сопла по сравнению с расходным комплек-

сом газогенератора уменьшается в соответствии с эффективным ко-

эффициентом полезного действия турбины e : 

eсу   1гг .                                  (149) 

3.3.31. Тяговый комплекс утилизационного сопла 
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где суар . – давление в выходном сечении утилизационного сопла. 

В первом приближении можно принять суар . = ар . 

3.3.32. Удельный импульс тяги утилизационного сопла 

суРуссуу KI  . .                                  (151) 

3.3.33. Коэффициент подачи 
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3.3.34. Баковое соотношение компонентов или соотношение 

компонентов по двигательной установке 

    
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3.4. Определение параметров турбонасосной системы 

подачи топлива в двигателе с дожиганием 

генераторного газа типа „газ – жидкость” 
 

Методику расчета изложим применительно к двум структурным 

схемам ЖРД: 

 двигатель с окислительным газогенератором и дополнитель-

ным насосом горючего, структурная схема которого пред-

ставлена на рис. 18,б; 

 двигатель с восстановительным газогенератором без допол-

нительных насосов компонентов, структурная схема которо-

го представлена на рис. 18,в. 

Эта методика легко преобразуется в методику, пригодную для 

расчета ЖРД с дожиганием генераторного газа типа „газ – жид-

кость” любой структурной схемы. 

3.4.1. Падения и перепады давления в различных элементах и аг-

регатах системы подачи топлива выбираются с помощью соотноше-

ний, приведенных в разд. 3.3.1…3.3.5 настоящего учебного пособия. 

3.4.2. Падение давления на участке газопровода от газогенерато-

ра до форсунок камеры гвр . 

При проектном расчете в первом приближении можно принять 

 гвр (0,02…0,08) кр . 

Большее значение падения давления относится к случаю уста-

новки в газопроводе специальных демпфирующих колебания решѐ-

ток. 

3.4.3. Давление на входе в основные насосы окислителя и горю-

чего 

окнвхр ..  0,3…0,5 МПа,   г..нвхр  0,3…0,5 МПа. 

Оно создается путем наддува топливных баков или использова-

ния специальных бустерных насосов. В последнем случае давление 

на входе в основные насосы может быть более высоким. 

3.4.4. Давление на входе в насосы высокого давления. 

Давление на входе в насосы высокого давления окислителя и го-

рючего можно принимать равным давлению на выходе из основных 

насосов соответствующих компонентов, а именно 
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г..г... нвыхВДнвх рр  , 

окнвыхокВДнвх рр .....  . 

В рассматриваемых схемах насос высокого давления имеется в 

ЖРД с окислительным газогенератором, структурная схема которо-

го представлена на рис. 18,б. Он расположен в магистрали подачи 

горючего в газогенератор, поэтому принимаем г..г... нвыхВДнвх рр  ; 

3.4.5. Давление на выходе из основного насоса окислителя. 

Давление за насосом определяется как давление в камере сгора-

ния у смесительной головки кр  плюс сумма потерь давления на 

участке рассматриваемой магистрали от насоса до камеры сгорания. 

Для схемы ЖРД с окислительным газогенератором (см. рис. 

18,б) имеем 

окмуокнвых ррр ..гг..                                 (154) 

или          окмокфмгкокнвых ррррр ..гг.т...   , 

  окклоктрокфгвокфкокнвых ррррррр ...гг.т...   ,   (155) 

где ггр  – давление в камере основного жидкостного газогенератора; 

окмокфокму ррр ..гг...  – падение давления на участке магистрали 

окислителя от насоса до газогенератора, включая перепад давления 

на форсунках газогенератора, падение давления в трубопроводе и на 

отсечном клапане окислителя, то есть окклоктрокм ррр ...  ; 

гвокфмг ррр  ..  – перепад давления в магистрали подачи 

окислительного генераторного газа от турбины до камеры сгорания. 

Гидравлическое сопротивление магистрали окислителя окмр .  в 

значительной степени зависит от их длины, сечения и количества 

изгибов. Согласно статистическим данным можно рекомендовать 

окмр . = 2…3 МПа. 

В современных ЖРД обычно мгр . = 0,8…1,5 МПа. 

Для схемы ЖРД с восстановительным газогенератором (см.   

рис. 18,в):  

 по магистрали камеры 
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окмоктрокфкокнвых рррррр ..æ...  ;                (156) 

 по магистрали газогенератора 

  окмРокфгвфкокнвых ррррррр ..гг.тг...
  .   (157) 

Из двух полученных значений давления за насосом окислителя 

окнвыхр ..
  и окнвыхр ..

  выбирается для дальнейших расчетов большее 

значение. 

3.4.6. Давление на выходе из основного насоса горючего. 

Для схемы ЖРД с окислительным газогенератором (рис. 18,б) 

имеем 

г..г.г.. муккнвых рррр          или 

г.г.г.æг.г.. дрклтрохлфкнвых рррррррр  ,     (158) 

где г.æг.. мму ррр   – падение давления на участке магистрали 

горючего от насоса до входа в камеру, включающее в себя перепады 

давления на регуляторе соотношения компонентов в камере æр  и 

магистрали горючего г.мр ; г.г.г.г. дрклтрм рррр  , т. е. со-

стоит из перепада давления в трубопроводе горючего г.трр , кла-

пане горючего г.клр  и настроечной дроссельной диафрагме г.дрр ; 

охлфк ррр  г.г.  – потери давления в камере по магистрали го-

рючего, которые включают в себя перепад давления на форсунках 

горючего г.фр  и гидравлическое сопротивление тракта охлажде-

ния камеры охлр . 

Обычно в современных ЖРД  г.. мур 1,0…3,5 МПа, а 

 г.кср 5…8 МПа. 

Для схемы ЖРД с восстановительным газогенератором (см.   

рис. 18,в) 

  г.г.гг.тг.г.. мохлфгвфкнвых ррррррр   .     (159) 

3.4.7. Давление на выходе из насосов высокого давления. 

В ЖРД с окислительным газогенератором, структурная схема 

которого представлена на рис.18,б, насос высокого давления уста-
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новлен в магистрали подачи горючего в газогенератор. Для него за-

пишем 

г..ггг... ВДмВДнвых ррр          или 

  г.г.гг.т.гг... мРфмкВДнвых рррррр   .      (160) 

Обычно в ЖРД с дожиганием генераторного газа типа «газ – 

жидкость» г.. ВДмр = 3…10 МПа. 

Аналогично определяются давления компонентов топлива на 

выходе из соответствующих насосов и для других возможных 

структурных схем ЖРД с дожиганием генераторного газа типа „газ – 

жидкость”. 

3.4.8. Повышение давления в основных насосах окислителя и го-

рючего 

окнвхокнвыхокн ррр .....  ,                                (161) 

г..г..г. нвхнвыхн ррр  .                                  (162) 

3.4.9. Повышение давления в насосах высокого давления окис-

лителя и горючего 

окВДнвхокВДнвыхокВДн ррр ........  ,                        (163) 

г...г...г.. ВДнвхВДнвыхВДн ррр  .                          (164) 

3.4.10. Выбираются коэффициенты полезного действия насосов 

компонентов топлива. 

В ЖРД с дожиганием генераторного газа КПД основных насосов 

окислителя и горючего находятся в пределах /2/ 

окн. = г.н = 0,55…0,75, 

а КПД насосов высокого давления окислителя и горючего  

окВДн .. = г..ВДн = 0,3…0,5. 

3.4.11. Потребные мощности основных насосов окислителя и го-

рючего 

окнок

окнокн

окн

рm
N

.

..

.
 





,                                 (165) 

г.г

г.г.

г.

н

нн

н

рm
N

 





,                                    (166) 
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где окнm .
  и г.нm  – массовые расходы окислителя и горючего через 

соответствующие насосы, ок  и г  – плотности окислителя и горю-

чего, которые берутся из /8/,/10/ и /11/. 

3.4.12. Потребные мощности насосов высокого давления окисли-

теля и горючего 

окВДнок

окВДнокВДн

окВДн

рm
N

..

....

..
 


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
,                                 (167) 

г.г

г..г...
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н

ВДнВДн

ВДн

рm
N

 





,                                    (168) 

3.4.13. Суммарная потребная мощность насосов ТНА 

г.....г... ВДнокВДннокнн NNNNN  .                     (169) 

3.4.14. Определяется массовый расход топлива через газогенера-

тор или генераторного газа через турбину. 

Для окислительного газогенератора 

гг.ггг.гг mmm ок
  =

гг.m

ок
ок

K

m
m


  ,                     (170) 

т.к. окок mm  гг. . 

Для восстановительного газогенератора 

гг.гг.ггг окmmm   = гг.гг.ггг.г mKmm   .            (171) 

В том случае, когда все горючее, поступающее в камеру, прохо-

дит через газогенератор ггг.г mm    и  

гг.гггг mKmmm   .                             (172) 

3.4.15. Выбирается коэффициент полезного действия турбины 

ТНА т . 

КПД турбин ТНА ЖРД с дожиганием генераторного газа нахо-

дятся в интервале 0,65…0,80. В двигателях с окислительным газоге-

нератором турбины имеют более низкие значения КПД т , чем в 

двигателях с восстановительным газогенератором. Это обусловлено 

необходимостью иметь большие величины зазоров между вращаю-

щимися и неподвижными элементами, чтобы исключить возмож-

ность взаимного касания вращающихся и неподвижных элементов 
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турбины при самых неблагоприятных условиях эксплуатации. Такое 

касание деталей в среде окислительного газа высокой температуры 

может привести к возгоранию металла турбины и выходу из строя 

двигателя. 

3.4.16. Мощность турбины ТНА 
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

  ,                 (173) 

где ггn , ггR , и ггТ  – соответственно показатель изоэнтропы расши-

рения, газовая постоянная, и температура генераторного газа, кото-

рые были определены ранее в разд. 3.2.1, и 3.2.2; т  – степень рас-

ширения генераторного газа в турбине. 

3.4.17. Определение расчетного значения степени расширения 

газа в турбине р.т . 

3.4.17.1. Задаются несколькими значениями степени расширения 

генераторного газа в турбине т , обычно выбирают не менее пяти 

значений. 

Для ЖРД с дожиганием генераторного газа степень расширения 

газа в турбине находится в пределах т = 1,1…2,0. 

3.4.17.2. Для выбранных значений степени расширения газа в 

турбине т  рассчитываются потребные мощности основных насо-

сов и насосов высокого давления окислителя и горючего 

окВДннокн NNN ..г.. ,,  и г...ВДнN ; суммарная мощность насосов ТНА 

.нN  и мощность турбины тN . Результаты заносятся в таблицу. 

3.4.17.3. Строятся графики зависимостей суммарной мощности 

насосов ТНА .нN  и мощности турбины тN  от степени расширения 

генераторного газа в турбине т . Абсцисса точки пересечения гра-

фиков этих зависимостей дает расчетное значение степени расшире-

ния генераторного газа в турбине р.т , при котором обеспечивается 

заданный режим работы ЖРД с дожиганием генераторного газа (см. 

рис. 27). 
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3.4.18. Определяются расчетные параметры системы подачи топ-

лива. 

По  найденному  значению  р.т   рассчитываются  значения  сле- 

дующих параметров: ггр , окнвыхр .. , г..нвыхр  (разд. 3.4.5, 3.4.6. дан- 

ного учебного пособия); 

окВДнвыхр ... , г... ВДнвыхр  (разд. 

3.4.7), окнр . , г.нр , 

окВДнр .. , г..ВДнр  (разд. 

3.4.8, 3.4.9); окнN . , г.нN , 

окВДнN .. , г...ВДнN , .нN  

(разд. 3.4.11, 3.4.12, 

3.4.13); тN  (разд. 3.4.16). 

3.4.19. Температура и 

давление генераторного 

газа за турбиной. 

Параметры рабочего тела за турбиной необходимы для расчета 

газовых форсунок камеры сгорания. 

гггг
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 .                                          (175) 

3.4.20. Расход генераторного газа через ядерные форсунки каме-

ры. 

Для окислительного газогенератора 

гг
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.гг m
m

m
m
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яок
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
  .                                     (176) 

Для восстановительного газогенератора 

гг

г
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.гг m
m

m
m

я

я





  .                                     (177) 

3.4.21. Расход генераторного газа через пристеночные форсунки 

камеры. 

Рис. 27. Определение расчетной степени 

расширения газа в турбине ТНА 

р.т                         т  

N Nт 

Nн∑ 
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япр mmm .гггг.гг
  .                                 (178) 

3.4.22. Расход жидкого горючего или жидкого окислителя через 

ядерные форсунки. 

Для окислительного газогенератора 

гг.
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.г..г

m

яок

яяж
K

m
mm


  .                                     (179) 

Для восстановительного газогенератора 

1гг.
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mmm  .                          (180) 

3.4.23. Расход жидкого горючего или жидкого окислителя через 

пристеночные форсунки. 

Для окислительного газогенератора 

гг.

.

.г..г

m

прок

прпрж
K

m
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
  .                                     (181) 

Для восстановительного газогенератора 

1гг.

гг.

.гг...
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m

m

прпрокпржок
K

K
mmm  .                          (182) 

 

3.5. Определение параметров турбонасосной системы 

подачи топлива в двигателе с дожиганием 

генераторного газа типа „газ – газ” 
 

ЖРД с дожиганием генераторного газа типа „газ – газ” имеют 

два газогенератора: окислительный и восстановительный. Поэтому в 

разд. 3.2 настоящего пособия должны быть определены характери-

стики как окислительного, так и восстановительного генераторных 

газов, вырабатываемых соответствующими газогенераторами. 

Методика расчета турбонасосной системы подачи топлива изла-

гается применительно к структурной схеме ЖРД, изображенной на 

рис. 19,а. Она легко преобразуется в методику, пригодную для рас-

чета ЖРД с дожиганием генераторного газа типа „газ – газ” любой 

другой структурной схемы. 



 

92 

3.5.1. Соотношение массовых расходов окислительного и вос-

становительного генераторных газов 

срmокm

вmсрm

вm

окm

в

ок

KK

KK

K

K

m

m

..гг.

.гг..

.гг.

.гг.

.гг

.гг

1

1














 ,                (183) 

где окmK .гг.  и вmK .гг.  – массовое действительное соотношение ком-

понентов топлива в окислительном и восстановительном газогене-

раторах соответственно; срmK .  – среднее массовое соотношение 

компонентов в камере сгорания. 

3.5.2. Массовые расходы через камеру двигателя окислительного 

и восстановительного генераторных газов или топлива через окис-

лительный и восстановительный газогенераторы 

mm ок


1
.гг






,                                      (184) 

mm в


1
.гг






,                                       (185) 

где m  – массовый расход топлива через камеру. 

3.5.3. Массовые расходы жидкого окислителя и жидкого горюче-

го через соответствующие газогенераторы: 

 окислительный: 

1.гг.

.гг.

.гг.гг.



окm

окm

ококок
K

K
mm  ,                             (186) 

1

1

.гг.

.гг.гг..гг.гг.г



окm

ококококок
K

mmmm  .             (187) 

 восстановительный: 

1.гг.

.гг.

.гг.гг.



вm

вm

ввок
K

K
mm  ,                               (188) 

1

1

.гг.

.гг.гг..гг.гг.г



вm

ввоквв
K

mmmm  .                   (189) 

Далее проектный расчет турбонасосной системы подачи топлива  

в двигателе с дожиганием генераторного газа типа „газ – газ” прово-

дится по разд. 3.4.1…3.4.4 настоящего пособия. 
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3.5.4. Давления на выходе из насосов окислителя и горючего (см. 

рис. 19 а): 

 по магистрали окислительного газогенератора 

  окмококфококгвокфкокнвых рррррр ..гг...т....   ,     (190) 

 
;.æ

.гг.г..т..г..

вмохл

Рокфококгвокфкнвых

ррр

рррррр



 
 (191) 

 по магистрали восстановительного газогенератора 

  вмРвокфввгвфкокнвых ррррррр ..гг...т.г...   ,   (192) 

  вмохлвфввгвфкнвых рррррррр .æ.гг.г..т.г.г..   . (193) 

Из двух значений давлений на выходе из насосов окислителя и 

горючего выбирается большее значение. 

Перепады и падения давления в различных агрегатах, элементах 

и участках системы подачи топлива определяются с помощью соот-

ношений, которые приведены в разд. 3.3.1…3.3.5 и 3.4.1…3.4.4. 

Далее проектный расчет проводится по разд. 3.4.8…3.4.13 и 

3.4.15. данного учебного пособия. 

3.5.5. Мощности турбин ТНА окислителя и горючего 





















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
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  ,       (194) 


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


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











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ТRmN

.гг

.гг 1

.т

.гг

.гг
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1
1

1


  .            (195) 

В дальнейшем расчет проводится в соответствии с разд. 3.4.17, 

3.4.18 и 3.4.19 настоящего пособия. 

3.5.6. Соотношение массовых расходов окислительного и вос-

становительного газов в камере: 

 для ядра потока 

яmокm

вmяm

вm

окm

я
KK

KK

K

K

..гг.

.гг..

.гг.

.гг.

1

1









 ;                (196) 
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 для пристеночного слоя 

прmокm

вmпрm

вm

окm

пр
KK

KK

K

K

..гг.

.гг..

.гг.

.гг.

1

1









 .                (197) 

3.5.7. Массовый расход окислительного генераторного газа 

(окислителя) через ядерные форсунки 

я

я

я
яок mm  




1
..гг




,                               (198) 

где яm  – массовый расход топлива через ядерные форсунки или яд-

ро камеры. 

3.5.8. Массовый расход восстановительного генераторного газа 

(горючего) через ядерные форсунки 

яокяяв mmm ..гг..гг
  .                              (199) 

3.5.9. Массовый расход окислительного генераторного газа 

(окислителя) через пристеночные форсунки 

яококпрок mmm ..гг.гг..гг
  .                        (200) 

3.5.10. Массовый расход восстановительного генераторного газа 

(горючего) через пристеночные форсунки 

яввпрв mmm ..гг.гг..гг
  .                            (201) 

Полученные в результате термодинамического расчета расходы 

окислителя, горючего, генераторного газа и параметры системы по-

дачи топлива необходимы для определения геометрических харак-

теристик камеры сгорания и сопла, проектирования системы смесе-

образования, системы охлаждения камеры сгорания и сопла, а также 

отдельных узлов и агрегатов двигателя. 
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4. ПРОФИЛИРОВАНИЕ ВНУТРЕННЕГО КОНТУРА 

КАМЕРЫ 

 

4.1. Определение объема камеры сгорания 

 

За объем камеры сгорания ксV  в теории ракетных двигателей 

принимается объем от огневого днища смесительной головки до ми-

нимального сечения сопла. Ввиду сложности рабочего процесса, 

происходящего в камере сгорания, еще не создано точного аналити-

ческого метода расчета потребного объема КС, обеспечивающего 

полное сгорание подаваемого топлива, поэтому для определения его 

используют различные эмпирические зависимости. 

4.1.1. Выбирается среднее время пребывания продуктов в камере 

сгорания п . 

Среднее время пребывания в камере сгорания п  зависит от 

природы топлива и качества смесеобразования. Его величина опре-

деляется экспериментально и находится для современных жидких 

ракетных топлив в пределах п = 0,0012…0,005 с. Камерам ЖРД с 

большой относительной расходонапряженностью Fm  соответству-

ют меньшие значения п . 

4.1.2. Плотность продуктов сгорания на выходе из камеры сгора-

ния на входе в сопло, определенная по ядру потока, 

яосяос

ос
ос

ТR

р

.. 
 .                                       (202) 

 

4.1.3. Объѐм камеры сгорания  

ос

пкс

m
V





 ,                                        (203) 
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где m  – массовый расход топлива через камеру. 

 

4.2. Профилирование и определение объема  

докритической части сопла  

 

Контур сужающейся докритической части сверхзвукового сопла 

должен обеспечивать безотрывное течение продуктов сгорания по 

проточной части во избежание прогаров огневой стенки, стабиль-

ность процесса горения в КС по отношению к высокочастотной не-

устойчивости. При этом габариты, масса сопла и потери удельного 

импульса тяги должны быть минимальными. 

Геометрия сужающейся части сопла характеризуется (рис. 28) 

радиусом входного сечения сопла сR  (в случае цилиндрической ка-

меры сгорания кc RR  ), углом наклона к оси конического участка 

сопла  , радиусом 1.сR , сопрягающим образующие цилиндрической 

камеры сгорания и конического участка сопла и радиусом 2.сR , 

формирующим профиль от конического участка до минимального 

сечения сопла. 

4.2.1. Выбирается угол наклона к оси сопла конического участка 

сужающейся докритической части  . 

На основании многочисленных расчетных и экспериментальных 

исследований /1/ можно принять  = 60…90
о
. Значение угла   оп-

ределяет длину сужающейся докритической части сопла. С увеличе-

нием угла она уменьшается, что обусловливает снижение массы ка-

меры. Величина угла оказывает влияние на интенсивность теплоот-

дачи от продуктов сгорания к стенке и на отражение волн сжатия и 

разряжения при высокочастотной неустойчивости рабочего процес-

са. С увеличением угла   склонность к высокочастотной неустой-

чивости возрастает. 

4.2.2. Выбирается радиус окружности, сопрягающей образующие 

цилиндрической камеры сгорания и конического участка сопла 1.сR . 

Вход в сопло необходимо очерчивать плавно, поэтому рекомен-

дуется в /1/ принимать 1.сR = (0,1…1,0) кR . 
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4.2.3. Выбирается радиус окружности, формирующей профиль 

сопла от конического участка до минимального сечения 2.сR , т.е. в 

трансзвуковой области (см. рис. 28). 

На основе статистических данных /1/ рекомендуется принимать 

2.сR = (1,4…2,0) R . Следует помнить, что мRR  .  

4.2.4. Объѐм сужающейся докритической части сопла сжV . 

Значение сжV  подсчитывается точно по выбранному профилю 

сужающейся части сопла, исходя из геометрических соотношений. С 

достаточной для практики точностью объѐм сужающейся докрити-

ческой части сопла можно подсчитать, используя уравнение 

 33

tg3
мк

д

сж RRV 



.                             (204) 

 

4.3. Основные геометрические размеры камеры  

сгорания 

 

4.3.1. Объем цилиндрической части камеры сгорания 

сжксц VVV  .                                       (205) 

4.3.2. Длина цилиндрической части камеры сгорания 

к

ц

ц
F

V
L  ,                                             (206) 

где кF  – площадь цилиндрической части камеры сгорания. 

Площадь камеры в сечении на входе кF  была определена ранее 

при проведении термодинамического расчета камеры в разд. 2.32 

настоящего учебного пособия. 

В современных двигателях тягой более 100 кН и повышенном 

давлении в камере сгорания оср  длина цилиндрической части каме-

ры сгорания цL  может быть меньше диаметра этой части кD /9/. 

У существующих жидкостных ракетных двигателей отношение 

кц DL  находится в интервале 1,0…2,0. Оно сильно зависит от при-

роды применяемого топлива. 
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4.4. Профилирование внутреннего контура  

сверхкритической части сопла  
 

Для построения контура сверхкритической расширяющейся час-

ти сопла используем приближенный метод построения контура оп-

тимального сопла, основанный на результатах решения вариацион-

ной задачи /2/. 

4.4.1. Определяется относительный радиус выходного сечения 

сопла 

a

a

a F
R

R
R 

м

,                                       (207) 

где аF  – относительная площадь среза сопла или геометрическая 

степень расширения сопла. 

4.4.2. Относительная длина сверхкритической части сопла aL . 

Она может быть определена с помощью эмпирической зависи-

мости /2/ 

   n

Lo

a

a ZаL
R

L
L  1exp68,032,0

м

,             (208) 

где oL , Lа , n  – коэффициенты относительной длины, состава рабо-

чего тела и степени расширения соответственно. 

Эти коэффициенты определяются с помощью эмпирических за-

висимостей. 

4.4.2.1. Коэффициент относительной длины 
41,0055,1

16,3
n

аo RL


 ,                                (209) 

где n  – средний показатель изоэнтропы расширения продуктов сго-

рания в сопле от оср  до ар  по параметрам ядра потока. 

4.4.2.2. Коэффициент состава рабочего тела  

  125,0
190,073,2  nаL .                          (210) 

4.4.2.3. Коэффициент степени расширения 
4103,07,0 aFn  .                                (211) 

4.4.3. Длина сверхкритической части сопла  
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мRLL aa  .                                       (212) 

4.4.4. Определяется радиус окружности 3.сR , описывающей сво-

ей дугой nAA  образующую контура на входе в закритическую часть 

сопла (в трансзвуковой области) (см. рис. 28): 

м3. 45,0 RR с  .                                    (213) 

4.4.5. Определяются углы m  и а  между осью сопла и каса-

тельными к образующей контура сопла в точках nA  и C  соответст-

венно (см. рис. 28). 

По результатам анализа семейства контуров оптимальных сопел 

были получены зависимости углов m  и а от относительного ра-

диуса выходного сечения сопла aR  и относительной длины сверх-

критической части сопла aL . Графики этих зависимостей представ-

лены на рис. 29. С их помощью по известным значениям aL  и aR  

определяются значения углов m  и а . 

4.4.6. Выполняется профилирование внутреннего контура каме-

ры (см. рис. 28). 

4.4.6.1. Вычерчивание контура камеры начинается с сечения       

к – к. Это сечение на входе в камеру сгорания у смесительной го-

ловки.  

4.4.6.2. Строится цилиндрический участок камеры радиусом кR  

и длиной цL . Он заканчивается сечением с – с выхода из камеры 

сгорания, входа в сопло. 

4.4.6.3. Проводится окружность радиусом 1.сR  с центром, распо-

ложенным в сечении с – с. Она сопрягается с образующей цилиндра 

камеры сгорания. 

4.4.6.4. По касательной к окружности радиусом 1.сR  и под углом 

наклона к оси сопла 
2


 проводится образующая конического участ-

ка сопла. 
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4.4.6.5. По касательной к образующей конического участка сопла 

вычерчивается контур сопла в докритической области по дуге ок-

ружности радиусом 2.сR  (см. рис. 28). Центр этой окружности рас-

полагается в минимальном сечении сопла. 

4.4.6.6. Строится контур сопла в области трансзвукового течения 

рабочего тела по дуге окружности nAA  с радиусом 3.сR  (см. рис. 28). 

Эта дуга сопрягается с дугой окружности радиусом 2.сR  в мини-

мальном сечении, значит и еѐ центр располагается в минимальном 

сечении. 
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Рис. 29. Зависимость  amaa LfR  ,,  
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4.4.6.7. Находим точку nA , проводя под углом m  прямую fАn , 

касательную к дуге окружности радиусом 3.сR . 

4.4.6.8. Находим точку C , отложив от оси сопла радиус aR  на 

расстоянии aL  от минимального сечения сопла (см. рис. 29). 

4.4.6.9. Для построения параболической образующей закритиче-

ского контура сопла проводится из точки C  под углом а  прямая 

Cf  до пересечения с прямой fAn , касательной к дуге окружности 

nAA  с радиусом 3.сR . Полученные отрезки fAn  и Cf  разбиваются 

на 5…9 равных частей и соответствующие точки 1,2,3 и т. д. на от-

резках соединяются прямыми линиями. Из точки nA  в точку C  

строится парабола СAn , касающаяся всех прямых линий. Эта пара-

бола и будет искомым контуром сверхкритической части сопла. 
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5. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПОДОГРЕВА КОМПОНЕНТА 

В ТРАКТЕ ОХЛАЖДЕНИЯ КАМЕРЫ. 

ВЛИЯНИЕ НЕАДИАБАТНОСТИ ПРОЦЕССА 
 

5.1. Подогрев компонента топлива в тракте охлаждения 
 

Стенки камеры ЖРД в подавляющем большинстве случаев име-

ют наружное регенеративное охлаждение одним из компонентов 

топлива. 

При работе двигателя тепло от высокотемпературных продуктов 

сгорания передается внутренним огневым стенкам камеры, а от по-

следних – охлаждающему их компоненту топлива. Вместе с компо-

нентом оно возвращается в камеру сгорания. Это приводит к изме-

нению: 

 физических свойств охлаждающего компонента, таких как 

вязкость, плотность и др.; 

 удельного импульса тяги камеры. 

Точное значение подогрева компонента в проточной части 

внешнего регенеративного охлаждения камеры определяется на ос-

нове детального расчета теплообмена в ЖРД /2, 7, 9/. Однако в пер-

вом приближении можно для оценки T  можно использовать при-

ближенную методику определения тепловых потоков от продуктов 

сгорания в стенку камеры /8/. 

5.1.1. Количество тепла, отводимого от одного килограмма про-

дуктов сгорания на цилиндрическом участке камеры, т.е. на участке 

камеры сгорания, 

к

кцк
p

q
FLQ

 1,04,4 ,                               (214) 

где кцц DLL   – относительная длина камеры сгорания; q  – плот-

ность теплового потока в области критического сечения сопла. 

Зависимость максимальной плотности теплового потока q  от 

давления в камере сгорания кр  для различных топлив /2/ приведены 

на рис. 30. 
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5.1.2. Количество тепла, отводимого от одного килограмма про-

дуктов сгорания на участке сопла, 



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 



 

c
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д

к

к

c

FF

p

q
Q





sin

1

sin

1
2,13

1,01,0

,                     (215) 

где сд  и  – соответственно эффективные углы наклона докрити-

ческой и сверхкритической части сопла (см. рис. 28). 

5.1.3. Подогрев компонента в проточной части тракта охлажде-

ния камеры при отсутствии фазового перехода жидкости 

C

QQ
Т cк




 ,                                      (216) 

где C  – средняя теплоемкость жидкого компонента в рассматри-

ваемом диапазоне температур;   – относительная масса протекаю-

2 

1 

,q  

2м

МВт
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0                 5           10           15           20       ,оср МПа 

Рис. 30. Зависимость максимальной плотности теплового потока 

от давления в камере сгорания: 
   1 – топливо О2ж и Н2ж;  2 – топливо О2ж и керосин 
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щего через тракт охлаждения камеры компонента, т.е. приходящего-

ся на один килограмм продуктов сгорания. 

В случае охлаждения камеры всем расходом горючего, подавае-

мого в камеру, 

mK


1

1
 .                                        (217) 

5.1.4. Температура компонента на выходе из тракта охлаждения 

камеры или на входе в форсунки смесительной головки 

ТТТ вхвых  ,                                    (218) 

где вхТ – начальная температура компонента на входе в тракт охла-

ждения камеры. 

5.1.5. Определяется наличие фазового перехода у компонента 

топлива в тракте охлаждения камеры. 

Если выхТ ≤ кипТ , то охлаждающий компонент в тракте охлажде-

ния камеры не закипел и фазовый переход отсутствует. 

В противном случае, когда выхТ > кипТ , имеет место фазовый пе-

реход и часть или весь компонент переходит в тракте охлаждения в 

пар. 

5.1.6. Массовая доля паровой фазы компонента на выходе из 

тракта охлаждения камеры 

 










 вхкип

cк
фп ТТC

QQ

r
g



1
. ,                  (219) 

где r  – удельная теплота парообразования охлаждающего компо-

нента. 

Если фпg . > 1, то весь компонент в тракте охлаждения камеры 

перешѐл в пар, который начал перегреваться. 

5.1.7. Температура газообразного компонента на выходе из трак-

та охлаждения камеры при наличии там фазового перехода и пере-

грева пара: 

  










 rТТC

QQ

C
ТТ вхкип

cк

р

кипвых


1
,          (220) 
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где рC  – средняя теплоемкость при постоянном давлении газовой 

фазы компонента в рассматриваемом диапазоне температур. 

Значения кипТ , C , r , рC  для требуемого компонента берутся из 

/10, 11/. 

 

5.2. Влияние неадиабатности процесса на удельный 

импульс тяги 

 

Отвод тепла от рабочего тела на участке камеры сгорания при 

наружном регенеративном охлаждении практически не влияет на 

удельный импульс тяги камеры. В то же время отвод тепла на участ-

ке сопла приводит к потерям удельного импульса тяги из-за неадиа-

батности. Эти потери могут быть определены следующим образом: 


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I
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1
,                           (221) 

где aI  – изменение на выходе из сопла, обусловленное отводом 

тепла. 

Изменение энтальпии определяется по выражению 
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2

* .   (222) 

По найденному значению потерь удельного импульса тяги из-за 

неадиабатности Q  находим коэффициент удельного импульса тяги, 

учитывающий потери из-за неадиабатности, 

QQ  1 .                                          (223) 

Следует учитывать, что Q < 0, а Q  > 1. 
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