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ПЕРСПЕКТИВНЫЕ СХЕМНЫЕ РЕШЕНИЯ  

БЕЗГАЗОГЕНЕРАТОРНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

Актуальность работы обусловлена перспективой применения кислородно-водородных ЖРД безгазогенератор-
ной схемы для решения различных космических задач. Работа может быть полезна инженерам и студентам, специали-
зирующимся в области систем охлаждения ракетного двигателестроения, тепломассобмена и теплозащиты реактивных 
двигателей.  

Безгенераторные схемы используются в качестве маршевых двигателей разгонных блоков и трех ступеней ракет. 
Среди разработчиков следует выделить КБХА (РН Ангара ЖРД 0146), Pratt & Whitney (РН AtlasCentaur-SaturnRL 10),  
SEP (РН Ариан 5 (Vulcain, Vulcain2, Vinci)). Существуют три типа безгенераторных схем: открытая (сброс парогаза в за-
критическую часть сопла), закрытая (сброс парогаза в КС) и смешанная, из чего вытекает ряд схем с разными особен-
ностями подачи компонентов. Безгенераторные схемы особенно эффективны при применении криогенных компонентов 
топлива (кислород, водород, метан и др.). Крайне актуальной задачей в безгенераторных схемах является существен-
ный подогрев горючего компонента для увеличения энергетических параметров двигателя. 

На данный момент весьма перспективной задачей для безгенераторных двигателей является использование 
данных двигателей в качестве межорбитальных буксиров. Межорбитальный буксир предназначен для доставки полез-
ного груза на геосинхронную орбиту с последующим возвращением на низкую околоземную орбиту, а также для выве-
дения космических кораблей на межпланетные орбиты. Несмотря на относительную простоту, надежность, низкую 
стоимость межорбитальных буксиров с РДТТ, более перспективным считается корабль с ЖРД благодаря высоким энер-
гетическим характеристикам и возможности осуществления многократного запуска, останова и регулирования уровня 
тяги в процессе работы двигателей. 

Ключевые слова: регенеративное проточное охлаждение, безгазогенераторные схемы, ТНА, тепломассооб-
мен, теплозащита корпуса двигателя, ЖРД, рубашка охлаждения, криогенные компоненты топлива, математическая 
модель ЖРД, ПГС, хладагент.  
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PERSPECTIVE CIRCUIT SOLUTIONS OF LIQUID ROCKET ENGINE  

BY EXPANDED CYCLE  

The relevance of the work is due to the prospect of using oxygen-hydrogen LPRE scheme by expanded cycle for solv-
ing different space problems. The work can be useful for engineers and students specializing in the field of cooling system, 
rocket engine design, heat and mass transfer and thermal protection of jet engines. 

Scheme by expanded cycle are used as main engines of upper stages and 3-stage rockets. Among the data producers 
should be allocated Kbha (Angara 0146 LPRE), Pratt & Whitney (PH AtlasCentaur-SaturnRL 10), SEP (Ariane 5 (Vulcain,  
Vulcain2, Vinci)). There are three types scheme by expanded cycle: open (discharge of vapor-gas in the supercritical part of the 
nozzle), closed (reset vapor-gas in CC) and mixed, this implies that the number of schemes with different characteristics of the 
feed components. Scheme by expanded cycle are especially effective when using cryogenic fuel components (oxygen, hydro-
gen, methane, etc.). An extremely urgent task scheme by expanded cycle schemes is a significant heating of the fuel compo-
nent to increase the energy parameters of the engine. 

Also at the moment a very promising task for non-generator engines is the use of these engines as interorbital tugs. The 
interorbital tug is designed to deliver a payload into geosynchronous orbit with subsequent return to low earth orbit, as well as to 
launch spacecraft into interplanetary orbits. Despite the relative simplicity, reliability, low cost of interorbital tugs with rdtt, more 
promising is considered to be a ship with a rocket engine due to the high energy characteristics and the possibility of multiple 
start, stop and adjust the thrust level in the process of engine operation. 

Keywords: regenerative flow-through cooling, expanded cycle, TPA, heat and mass transfer, engine body heat protec-
tion, LPRE, cooling jacket, cryogenic fuel components, LPRE mathematical model, PHS, refrigerant. 
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Введение 

Безгазогенераторные ЖРД работают на криогенных компонентах топлива (водород, ки-
слород, метан) и имеют большой удельный импульс. Отличительной особенностью криогенных 
топлив является высокая удельная газовая постоянная, что позволяет использовать подогретый 
газ после рубашки охлаждения для привода турбины. Существуют различные варианты работы 
безгазогенераторных схем: 

− открытая (сброс парогаза в закритическую часть сопла); 
− закрытая (сброс парогаза в КС). 
Цели работы − рассмотреть и провести анализ безгазогенераторных закрытых схем, вы-

явить перспективы их использования. 
В рамках исследования безгазогенераторных схем двигателя авторами разработана про-

грамма по увязке энергетических параметров безгазогенераторного ЖРД с учетом подогрева 
охладителя в рубашке камеры сгорания и использованием зависимостей изменения теплофизи-
ческих и термодинамических свойств компонентов и их продуктов сгорания от давления и тем-
пературы. Авторами разработаны также автоматизированные программные модули для расчета 
энергетических и геометрических параметров камеры сгорания и ее проточной части, турбона-
сосного агрегата и некоторых элементов агрегатов управления. Данные модули позволяют оце-
нить эффективность и определить оптимальную схему безгазогенераторного двигателя.  

Достоинства и недостатки безгазогенераторных схем ЖРД 

Безгазогенераторные двигатели имеют следующие достоинства: 
– высокая экономичность, обусловленная использованием предкамерных турбин и отсутст-

вием потерь на завесное охлаждение за счет использования только регенеративного охлаждения;  
– повышенная надежность, обусловленная отсутствием газогенератора, использованием  

в качестве рабочего тела турбин газообразного водорода, низкой температурой рабочего тела 
турбин (200–400 К); 

– упрощенная конструкция. 
Недостатки безгазогенераторных ЖРД следующие: 
– высокий уровень напора основного насоса горючего; 
– низкий диапазон значений реализуемой тяги; 
– применимость только для криогенного горючего (водород, метан);  
– низкий уровень значений давления в камере сгорания. 

Объект исследования 

В качестве базового варианта для сравнения схем был выбран двигатель-прототип  
РД-0146, работающий на компонентах топлива «жидкий кислород + жидкий водород». При 
расчете схем решается комплексная задача, включающая в себя определение геометрических, 
массогабаритных и энергетических параметров двигателя и его агрегатов. 

Геометрия газодинамического профиля двигателя (ГДП), а также полноразмерная гео-
метрия корпуса камеры двигателя представлены на рис. 1 и 2.  

В двигателе используется два метода теплозащиты корпуса двигателя – проточное охла-
ждение горючим с регенерацией (возвращением) тепла обратно в корпус двигателя и радиаци-
онное охлаждение [1] с применением соплового насадка, изготовленного из углерод-
углеродного композиционного материала. На рис. 2 поперечной линией в осевой координа-
те 1,15 м показан участок, в котором охлаждающий тракт заканчивается и начинается неохлаж-
даемый углеводородный сопловой насадок.  

Далее в расчетах сопловой углеродный насадок не учитывается и рассматривается только 
сегмент двигателя с организацией регенеративного охлаждения.  
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Рис. 1. Геометрия ГДП двигателя РД-0146 
 

 
 

Рис. 2. Полноразмерная геометрия корпуса двигателя РД-0146 
 

Математическая модель 

В основу расчета математической модели положены уравнения теории и расчета ЖРД, 
тепломассообмена [2], теплозащиты и охлаждения корпуса камеры ЖРД [3], а также лопаточ-
ных машин [4]. Схемы алгоритмов, заложенные в математическую модель, приведены на рис. 3 
и 4. 

Энергетический баланс в рассматриваемом безгазогенераторном двигателе достижим при 
равенстве соотношения [5] 
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где гm  – массовый секундный расход газа на турбине, кг/с; ηт – КПД турбины; k – коэффици-

ент адиабаты, определяемый при средней удельной теплоемкости газа; (RT)г – работоспособ-
ность газа, Дж/кг; πт – степень понижения давления газа на турбине (отношение давления на 
входе к давлению на выходе из турбины); z – коэффициент сжимаемости газа; нm  – массовый 

секундный расход перекачиваемого компонента насосом, кг/с; ∆pн – перепад давления на насо-
се, Па; ρср – средняя рабочая плотность компонента в насосе, кг/м3; ηн – КПД насоса. 

 

 
 

Рис. 3. Структурная схема алгоритма расчета энергетической увязки  
безгазогенераторной схемы двигателя 

 
 

 
 

Рис. 4. Структурная схема алгоритма расчета охлаждения двигателя 
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Средняя плотность компонента топлива в насосе – функция изменения напора и темпера-
туры на входе в насос. Величина подогрева компонента топлива, перекачиваемого насосом, 
оценивается следующим уравнением: 

 
( )н н

н
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p
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C m
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где Nн – потребляемая насосом мощность, Вт; Cp – удельная теплоемкость компонента, 
Дж/(кг·К). 

Для сжимаемого компонента при расчете подогрева компонента в насосе необходимо 
учесть поправку на сжимаемость, тогда выражение (2) примет вид 
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где α – коэффициент термического расширения, К–1; T1 – температура на входе в насос, К. 
В уравнении (1) КПД насоса оценивается эмпирической зависимостью [6] 
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где Nмех – мощность, затраченная на преодоление трения в подшипниках и уплотнениях, Вт; ns – 

коэффициент быстроходности насоса; 1D  – отношение диаметров на входе и выходе из колеса. 
Коэффициент быстроходности насоса в уравнении (4) позволяет оценить геометрические 

и энергетические параметры насоса на предварительной стадии проектирования [4, 7]. Данный 
параметр вычисляется следующим образом:  
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где ω – угловая скорость вращения ротора, рад/с; V  − объемный расход компонента топлива, 
перекачиваемого насосом, м3/с; H – напор насоса, Дж/кг. 

В безгазогенераторных схемах двигателя, как правило, угловая скорость вращения ротора 
ТНА определяется напором бустерных насосных агрегатов и температурой компонента на вхо-
де в насос ТНА. При газовом приводе турбины БНА для достижения мощностного баланса 
можно использовать выражение (1). В этом случае расход газа, поступающий на привод газо-
вой турбины БНА, отбирается после РО перепускным дросселем мимо ТНАО и ТНАГ. Необхо-
димое количество газа на привод турбины, температура рабочего тела и степень понижения 
давления газа определяются из последовательного расчета увязки схемы двигателя. Однако на-
пор насоса ТНАГ выбирается исходя из полученной температуры подогрева и потерь давлений 
после расчета охлаждения двигателя, так как должно соблюдаться равенство (1). Температура 
компонента, полученная по уравнениям (2) и (3), является входным параметрам для расчета ох-
лаждения двигателя [8].  

Подогрев охладителя [9] определяется из уравнения баланса тепла на участке 

 ( )охл охл охл. вых охл. вх ,
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где 
i

q∑  – суммарный удельный тепловой поток i-го участка, Вт/м2; ∆Si – площадь боковой  

поверхности стенки i-го участка, м2; Cохл i – средняя теплоемкость охладителя на i-м участ-
ке, Дж/(кг·К); охлm  – массовый секундный расход охладителя, кг/с; Tохл. выхi и Tохл. вхi – темпера-
тура охладителя на входе и выходе из РО, К. 

Одним из главных параметров для определения плотности конвективного теплового по-
тока [10] является S-функция. Данная величина является функцией термодинамических и теп-
лофизических параметров продуктов сгорания и связана с уравнением (5) следующим прибли-
женным соотношением: 
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где α – слабая функция k; z  − функция, слабо зависящая от β и относительной температуры 
стенки; A – эмпирическая константа в законе трения; β – газодинамическая функция, зависящая 
от приведенной скорости течения продуктов сгорания; ε – степень неизобаричности камеры 

сгорания; pк – давление в КС, Па; Pr – число Прандтля; D  − относительный диаметр; dкр – диа-
метр критического сечения, м. 

S-функция термодинамических и теплофизических параметров продуктов сгорания опре-
деляется исходя из свойств газа, его температуры и температуры поверхности внутренней ог-
невой стенки со стороны газа [11]: 
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где µог – вязкость продуктов сгорания при температуре торможения в пристеночном слое, Па·с; 
Rог – газовая постоянная продуктов сгорания при температуре торможения в пристеночном 
слое, Дж/(кг·К); Tог – температура торможения в пристеночном слое, К; Tст.г – температура по-
верхности внутренней огневой стенки со стороны продуктов сгорания, К; стT  – относительная 

температура стенки. 
Определив по выражениям (5), (6) и (7) температуру охладителя, необходимо вычислить 

потери давления в РО. Снижение давления охладителя в тракте охлаждения [12] вычисляется 
по следующему уравнению: 
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где ζ – коэффициент гидравлического сопротивления, ρu – массовая скорость охладителя, 
кг/(м2·с); l – длина канала, м; dг – гидравлический диаметр канала, м. 

Расчеты показывают, что в безгазогераторных ЖРД потери давления в РО, определяемые 
соотношением (8), оказывают сильное влияние на энергетические параметры турбины. После 
определения параметров ТНАО и ТНАГ производится уточненный расчет бустерных турбона-
сосных агрегатов, выходные параметры которых являются новыми исходными данными для 
расчета энергетической увязки двигателя. Далее расчет схемы двигателя повторяется до дости-
жения сходимости 5 % по основным параметрам ЖРД. 

Возможности разработанной математической модели расчета охлаждения двигателя 
представлены на рис. 5. На рисунке приведен пример инструмента математической модели, на-
званной корректировкой проточной части охлаждающего тракта корпуса камеры двигателя. 
Данный модуль в математической модели позволяет внести изменение в геометрические пара-
метры системы охлаждения двигателя. Например, программа позволяет изменить в любом се-
чении геометрию рубашки охлаждения или подобрать оптимальную толщину наружной и 
внутренней стенок корпуса камеры двигателя, а также определить и разбить на элементарные 
сегменты или секции полученную геометрию в местах изменения числа ребер (каналов). В про-
грамме применяются технологические ограничения геометрии охлаждающего тракта [4]. 
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Рис. 5. Геометрия охлаждаемой части корпуса двигателя «Корректировка геометрии  
охлаждающего тракта»  

 
Результаты расчета энергетической увязки схемы безгазогенераторного двигателя приве-

дены на рис. 6. Данная модель позволяет произвести расчет схемы безгазогенераторного двига-
теля в широком диапазоне значений тяги и давления в КС. 

 

 
Рис. 6. ПГС схемы безгазогенераторного двигателя с параметрами энергетической увязки 
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Схемные решения 

На рис. 7 представлена схема безгазогенераторого двигателя с регенеративным проточ-
ным охлаждением корпуса камеры. В данной схеме горючее поступает по трубопроводу после 
насоса ТНАГ в коллектор рубашки охлаждения в цилиндрической части камеры сгорания. 
Пройдя весь путь в межрубашечном канале, охладитель полностью воспринимает тепловой по-
ток от стенки со стороны газа, которая является внутренней стенкой, и частично (5–10 %) пере-
дает его на наружную стенку корпуса двигателя. Часть теплового потока, пройдя через наруж-
ную стенку, направляется в окружающую среду. Далее нагретый компонент выходит из кол-
лектора, расположенного вблизи форсуночного смесительного блока в сечении камеры 
сгорания, и направляется на привод турбины ТНАО.  

 

 
 

Рис. 7. Классическая схема безгазогенераторного двигателя 
 
Отработанный газ поступает в головку камеры сгорания, где смешивается с поступаю-

щим окислителем из насоса. Регулирование турбины О и Г происходит путем изменения про-
ходного сечения перепускного дросселя расхода. На основе математической модели был про-
изведен расчет данной схемы, основные параметры которой приведены в табл. 1, 2. 

 
Таблица 1  

Параметры двигателя 

№  
п/п 

Наименование параметра Значение параметра 

1 Камера 
2 Давление в КС, МПа 8 
3 Тяга в пустоте, кН 98 
4 Давление на срезе сопла, МПа 0,008 
5 Соотношение компонентов 5,9 
6 Температура в КС, К 3730 
7 Внутренний диаметр цилиндрической части, мм 219,8 
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Окончание табл. 1 
 

№  
п/п 

Наименование параметра Значение параметра 

8 Диаметр критического сечения, мм 90,7 
9 Диаметр выходного сечения сопла, мм 768,8 
10 Температура окислителя на входе в СГ, К 93 
11 Температура горючего на входе в СГ, К 275 
12 Температура горючего на входе в РО, К 39 
13 Температура горючего на выходе из РО, К 314 
14 Масса камеры, кг 80 

 
Таблица 2 

Параметры ТНАО и ТНАГ 

Значение параметра №  
п/п 

Наименование параметра 
ТНАО ТНАГ 

Параметры насоса 
1 Давление на входе, МПа 0,47 0,44 
2 Температура на входе, К 90 23 
3 Массовый секундный расход, кг/с 20,8 3,5 
4 Давление на выходе, МПа 13,84 22,12 
5 Температура на выходе, К 92,5 39 
6 КПД 0,681 0,650 
7 Мощность, МВт 0,352 1,2 

Параметры турбины 
8 Давление на входе, МПа 20,01 16,57 
9 Температура на входе, К 314 306 
10 Массовый секундный расход, кг/с 3,02 2,93 
11 Давление на выходе, МПа 16,9 9,93 
12 Температура на выходе, К 306 277 
13 Мощность, МВт 0,352 1,2 
14 КПД 0,689 0,683 

Общие параметры 
15 Частота вращения ротора ТНА, об/мин 30 080 110 000 
16 Масса ТНА, кг 19,7 14,9 

 
В безгазогенераторных схемах основными проблемами являются регулирование турбины 

ТНАГ и обеспечение ее высокой адиабатной работы [13]. Для оценки эффективности схемы 
был проведен аналитический расчет схемы в широком диапазоне давления в КС. Результаты 
расчета приведены ниже. 

Параметры двигателя в широком диапазоне значений давления в КС для регенеративно-
проточной схемы охлаждения: 

 

Давление 
в КС, 
МПа 

Температура  
на входе в охлаж-
дающий тракт, К 

Давление на входе 
в охлаждающий 
тракт, МПа 

Температура  
на выходе из охла-
ждающего тракта, К 

Давление на выходе 
из охлаждающего 

тракта, МПа 

Длина  
двигателя  
по ГДП, мм 

6 35,3 11,29 284 10,09 2521 
7 36,59 14,56 297,27 13,26 2478 
8 39,0 17,60 306,0 16,57 2441 
9 42,18 22,01 312,2 20,0 2441 
10 44,70 24,90 317,28 22,51 2358 
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Существуют экстремумы по регулированию адиабатной работы турбины по тяге двига-
теля и предельному давлению в камере сгорания. Перспективой повышения характеристик без-
газогенераторных схем является увеличение количества теплоты хладагенту за счет увеличения 
длины цилиндрической части КС [14–16]. Реализация дополнительного теплосъема требует 
минимизации гидравлических потерь в тракте охлаждения. В работе [17] А.В. Затонский рас-
смотрел меры по обеспечению подогрева охлаждающей жидкости в тракте охлаждения с меж-
канальной транспирацией теплоносителя (МКТТ), позволяющей повысить подогрев хладагента 
в безгазогенераторной схеме до 500–700 К. Такой вид тракта охлаждения в ЖРД является пер-
спективным и рассматривается в работе [18]. Мера по обеспечению подогрева охладителя в 
тракте охлаждения с МКТТ в работе не рассматривается, так как особое внимание уделяется 
интенсификации теплообмена [19] регенеративно-проточной системы охлаждения с продоль-
ным и винтовым оребрением. 

После анализа возможностей работы данной схемы двигателя рассмотрены варианты  
в широком диапазоне значений тяги (см. ниже). По результатам расчетов выявлено, что при 
значениях тяги менее 60 кН классическая схема с охлаждением только горючим неприменима 
из-за уменьшения количества рабочего тела для турбины. Также было определено, что при зна-
чениях тяги более 130 кН, с учетом получаемой новой геометрии камеры сгорания, условие по 
обеспечению необходимой температуры газа на привод турбины не выполняется из-за увели-
чения количества охладителя, поступающего в рубашку охлаждения двигателя.  

Параметры турбины ТНАГ в диапазоне значений тяги двигателя: 
 

Тяга двигателя,  
кН 

Массовый секундный 
расход, хладагента, кг/с 

Температура на входе  
в турбину, К 

Давление  
на входе, МПа 

Мощность,  
МВт 

72 2,37 315,7 15,75 0,75 

78 2,57 312,2 16,02 0,86 

98 2,93 306 16,57 1,20 

108 3,56 298,2 17,31 1,43 

128 4,22 291,1 18,29 1,80 

130 4,36 290,3 18,38 1,84 

 
Обеспечение необходимой температуры 

компонента, поступающего из тракта охлаждения 
на привод турбины в безгазогенераторных двига-
телях, возможно путем применения схем охлаж-
дения с перепуском (рис. 8). Данные схемы обес-
печивают значительный теплосъем с двигателя  
в теплонапряженных местах. Существенным не-
достатком в таких схемах является увеличение 
гидравлических потерь. Организация охлаждения 
происходит следующим образом. Горючее посту-
пает во входной коллектор в докритическое сече-
ние камеры сгорания в 1-м варианте или в КС во 
2-м варианте, затем охлаждающий поток прямо-
током согласно движению горячих газов движет-
ся до перепускного коллектора. В расчетах  
принималось допущение: гидравлические потери  
и подогрев жидкости в перепускных участках 
трубопроводов не учитываются. 

В 1-м варианте подогретый хладагент проходит в перепускной коллектор, расположен-
ный на срезе сопла, затем по трубопроводу поступает в коллектор цилиндрической части КС, 

а                                       б 
Рис. 8 Схемы охлаждения с перепуском: а −
подача в докритическую часть сопла; б – пода-
ча охладителя в КС; Г0 – подача охладителя
в РО; Г1 – подача подогретого охладителя
в смеситель;  О – подача окислителя в смеситель 
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где обратным током охлаждает цилиндрическую часть сопла и движется до 2-го перепускного 
коллектора. Далее дополнительно подогретая жидкость поступает в трубопровод и направляет-
ся в смеситель по линии Г. 

Во 2-м варианте массовый расход охладителя проходит в перепускной коллектор, распо-
ложенный в цилиндрической части КС, перепускается по трубопроводу до среза сопла,  
где обратным током охлаждает сопло корпуса двигателя и движется до закритической части 
сопла. В закритической части сопла хладагент перепускается по трубопроводу в смесительную 
головку.  

Анализ вариантов схем охлаждения с учетом перепуска компонента приведен  
на рис. 9 и 10. Охлаждение осуществлялось водородом, подаваемым в рубашку охлаждения  
с температурой 39 К и давлением 21,4 МПа. 

 

 
Рис. 9. Схема охлаждения с перепуском водорода, подаваемого  

в докритическую часть сопла 
 
 

 
  

Рис. 10. Схема охлаждения с перепуском водорода, подаваемого в КС 
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На основании анализа вариантов охлаждения с перепуском была выявлена схема, где 
компонент подавался в докритическое сечение камеры сгорания 1, прямым потоком охлаждал 
сопло до участка 2, затем перепускался в докритическое сечение камеры сгорания 3 и обрат-
ным ходом охлаждал цилиндрическую часть корпуса камеры до участка 4, затем в докритиче-
ском сечении 4 выходил из коллектора рубашки. Преимущество данной схемы − в обеспечении 
лучшего теплосъема от стенок и подогрева охлаждающего компонента на выходе из охлаж-
дающего тракта до более высоких значений температуры. 

Для достижения энергетического ба-
ланса двигателя с тягой менее 60 кН целесо-
образно применять схему с двухконтурным 
комбинированным охлаждением двигателя 
ввиду достижения критических параметров 
охладителей [12] на выходе из каждого кон-
тура рубашек охлаждения. Комбинированная 
схема охлаждения с раздельными контура-
ми О и Г представлена на рис. 11.  

Отличием данной схемы является ис-
пользование газифицированного горючего и 
окислителя после рубашки охлаждения в ка-
честве рабочего тела для привода турбин. 
Горючее подается в коллектор рубашки ох-
лаждения в область закритической части 
двигателя и, прогревшись, выходит в цилин-
дрическую часть КС. Окислитель поступает 
в коллектор, расположены в выходном сече-
нии сопла, охлаждает сверхзвуковую часть 
сопла и выходит из коллектора в закритиче-
ском сечении. Основные параметры схемы с 
комбинированным охлаждением приведены  
в табл. 3 и на рис. 12. 

 
Таблица 3 

Основные параметры схемы с комбинированным охлаждением 

Параметр 
Насос  

окислителя 
Турбина 
ТНАО 

Насос  
горючего 

Турбина 
ТНАГ 

Тяга, кН 60 

Давление в КС, МПа 8 

Соотношение компонентов 5,9 

Расход Г на привод турбины ТНАГ, кг/с 2,013 

Расход О на привод турбины ТНАО, кг/с  13,284 

Давление на входе, МПа 0,45 15,51 0,42 15,47 

Давление на выходе, МПа 17,14 10,44 18,12 9,88 

Температура, К 94,1 246 39 200 

Мощность, МВт 0,193 0,193 0,689 0,689 

 
Расчеты показывают, что применение комбинированной схемы охлаждения, с одной сто-

роны, позволяет обеспечить надежность охлаждения стенок КС, с другой – мощностной баланс 
ЖРД с возможностью необходимого регулирования двигателя. Проблемы двухконтурного ох-

 

 
 

Рис. 11. Схема с раздельными контурами О и Г. 
На схеме цветными линиями принимаются следую-
щие обозначения контуров: голубой – контур окис-
лителя, включающий участки подачи от ТНАО в РО; 
синий – контур подогретого окислителя для привода 
ТНАО;  красный  –  контур горючего компонента, 
включающий     участки  подачи от ТНАГ в РО; ко-
ричневый – отдельный контур горючего подогретого 

водорода после РО для привода турбин 
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лаждения рассмотрены в научно-техническом проекте 11Д68МФ (РКК «Энергия») [20] и в рабо-
те [21]. Было выявлено, что при значениях тяги менее 35 кН в комбинированной схеме охлажде-
ния энергетический баланс недостижим из-за недостатка горючего на привод турбины ТНАГ.  

 

 
 

Рис. 12. Двухконтурная комбинированная схема охлаждения корпуса двигателя  
с раздельными контурами О и Г 

 
Возможность использования безгазогенераторной схемы для двигателей со значениями 

тяги менее 35 кН осуществима при охлаждении двигателя окислителем (кислородом) (рис. 13). 
Кислород как охладитель [22–25] имеет высокие охлаждающие свойства, но одним из его глав-
ных недостатков является возникновение эрозионности стенок при превышении критической 
точки хладагента ввиду двухфазности потока и резкого фазового перехода. Это явление назы-
вается кризисом теплообмена, при котором в парогазовом слое происходит вскипание жидко-
сти и образование пузырьков вблизи стенок, затрудняющие процесс тепломассопереноса. Сле-
довательно, возникает аккумулирование (сдерживание) теплового потока в газовую стенку, ко-
торое может привести к превышению допустимой температуры по условиям прочности либо  
к прогару или разъеданию структуры стенок. Основные параметры схемы охлаждения двигате-
ля окислителем приведены в табл. 4. 

 

 
 

Рис. 13. Схема охлаждения корпуса двигателя окислителем. 
На схеме цветными линиями принимаются следующие обозначения контуров: голубой – контур окисли-
теля, включающий участки подачи от ТНАО в РО; синий – контур подогретого окислителя для привода 
ТНАО и ТНАГ;  красный – контур горючего компонента;  коричневый – отдельный           контур горючего для 

газификации водорода в теплообменнике для привода БНАГ 
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Таблица 4 

Параметры схемы охлаждения двигателя окислителем 

Параметр Насос окислителя Турбина ТНАО Насос горючего Турбина ТНАГ 

Тяга, кН 30 

Давление в КС, МПа 8 

Соотношение компонентов 5,9 

Расход Г на привод турбины 
ТНАГ, кг/с 5,94 

Расход О на привод турбины 
ТНАО, кг/с  5,94 

Давление на входе, МПа 0,45 17,11 0,42 13,12 

Давление на выходе, МПа 20,32 13,34 15,1 10,37 

Температура, К 97 200 36 190 

Мощность, МВт 1,2 1,2 0,105 0,105 

 
В данной схеме двигателя необходимую адиабатную работу турбин ТНАО и ТНАГ обес-

печивает подогретый кислород после охлаждения камеры. Привод газовой турбины БНАГ 
осуществляется так же, как и в предыдущих схемах, газообразным водородом, который гази-
фицируется в теплообменнике за счет передачи тепла от газообразного кислорода. 

Реализация мер увеличения подогрева охладителя после охлаждающего тракта 
системы регенеративного охлаждения безгенераторного двигателя 

Рассмотрены меры по увеличению подогрева охладителя, реализуемые в математической 
модели, которые представлены на рис. 14–16. 

На рис. 14 показана возможность увеличения подогрева в тракте охлаждения двигателя за 
счет удлинения цилиндрической части камеры двигателя. Увеличение подогрева охладителя 
влечет за собой рост массогабаритных параметров камеры двигателя. На рис. 14 также показа-
ны изменения величины гидравлических потерь при изменении длины цилиндрической части. 

На рис. 15 показаны изменения градиента подогрева и гидравлических потерь в тракте ох-
лаждения двигателя за счет изменения высоты канала в межрубашечном пространстве корпуса 
камеры двигателя. Зависимость приведена при двух вариантах толщины огневой стенки. В обоих 

вариантах принимается, что толщина огневой 
стенки постоянна. 

Данное мероприятие применимо при 
необходимости небольшого увеличения зна-
чений температуры охладителя. Главный  
недостаток такого способа – существенное 
увеличение гидравлических потерь при ми-
нимальных значениях высоты ребер охлаж-
дающего тракта. 

На рис. 16 показаны подогрев и гидрав-
лические потери в тракте охлаждения двига-
теля при изменении угла наклона ребра к об-
разующей в межрубашечном пространстве 
корпуса камеры двигателя. Зависимость по-
лучена при двух вариантах толщины огневой 
стенки. В обоих вариантах принимается, что 
толщина огневой стенки постоянна. 

 

Рис. 14. Реализация подогрева за счет увеличения 
длины цилиндрической части камеры двигателя 
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Рис. 15. Реализация подогрева за счет изменения высоты канала оребрения  
в межрубашечном пространстве корпуса камеры двигателя 

 

 
 

Рис. 16. Реализация подогрева за счет изменения угла наклона ребра  
к образующей при спиральном (винтовом) оребрении  

в межрубашечном пространстве корпуса камеры двигателя 
 
Данный способ также применим при необходимости небольшого увеличения температу-

ры охладителя. Можно отметить, что данная мера наиболее оптимальна в связи с малыми гид-
равлическими потерями. 

Для оценки эффективности класси-
ческой безгазогенераторной схемы можно 
ввести критерий по высоте канала в меж-
рубашечном пространстве корпуса камеры 
двигателя. 

Разработанная математическая мо-
дель позволяет рассмотреть влияние разра-
ботанной конструкции РО на подогрев ох-
ладителя и, как следствие, на энергетиче-
ские параметры турбины ТНАГ. В рамках 
исследования рассмотрено изменение 
мощности турбины в зависимости от высо-
ты канала, которое представлено на 
рис. 17. 

 
Рис. 17. Влияние высоты канала в межрубашечном  
пространстве на мощность турбины в классической  

безгазогенераторной схеме 
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Из графика видно, что увеличение высоты канала более 3,5 мм не влияет на энергетиче-
ские показатели турбины. Выявлено, что влияние подогрева охладителя в РО в дальнейшем не-
значительно за счет уменьшения гидравлических потерь и увеличения скорости охладителя на 
участке. 

Выводы 

Рассмотрены безгенераторные схемы жидкостного ракетного двигателя, работающего на 
криогенных компонентах топлива. Выявлены недостатки и достоинства безгенераторных ЖРД. 
Предложены возможные схемные решения безгенераторных ЖРД, позволяющие расширить 
диапазон работоспособности турбин и достигнуть наибольшего мощностного баланса.  

С помощью разработанного автоматизированного программного модуля расчета энерге-
тического баланса безгазогенераторого ЖРД проанализирована схема питания двигателя в за-
висимости от тяги и давления в КС. Расчеты показали, что при уменьшении тяги (менее 60 кН) 
необходимо применять двухконтурную комбинированную схему охлаждения, для тяг менее 
35 кН – схему охлаждения окислителем. 
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