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Рассмотрены вопросы моделирования и расчета вероятности безотказной работы 
жидкостного ракетного двигателя малой тяги на основе одномерной модели надеж-
ности нагрузка — прочность. В качестве последних приняты соответственно расчет-
ная температура огневой стенки камеры сгорания и предельная температура, допу-
стимая для применяемого конструкционного материала. С использованием результа-
тов моделирования теплового состояния камеры сгорания из ниобиевого сплава с 
покрытием на основе дисилицида молибдена МоSi2 проведен расчет вероятности без-
отказной работы жидкостного ракетного двигателя малой тяги по температурному 
запасу. Полученные данные показали высокую надежность двигателя с дефлекторно-
центробежной схемой смесеобразования на компонентах азотный тетроксид и 
несимметричный диметилгидразин. Для различных режимов определены значения 
вероятности безотказной работы, составившие 0,99…0,999. 
Ключевые слова: вероятность безотказной работы, жидкостный ракетный двигатель, 
двигатель малой тяги, азотный тетроксид, несимметричный диметилгидразин, им-
пульсный режим 

This article deals with the problems of modeling and calculating the probability of failure-
free operation of a liquid low-thrust rocket engine using the one-dimensional load — 
strength reliability model. The design temperature of the combustion chamber hot wall and 
the maximum temperature permissible for the used structural material are selected as the 
parameters of the model. Using the results of modeling the thermal state of a chamber made 
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of niobium alloy coated with MoSi2, the probability of failure-free operation of the liquid 
rocket with regard to the temperature margin is calculated. The results obtained show high 
reliability of the engine with a deflector centrifugal mixing scheme for tetroxide components 
and unsymmetrical dimethylhydrazine. The probability values of failure-free operation are 
determined, corresponding to the values of 0.99…0.999. 
Keywords: probability of failure-free operation, liquid rocket engine, low-thrust engine, ni-
trogen tetroxide, unsymmetrical dimethylhydrazine, pulse mode 

Одним из главных требований, предъявляемых 
к таким сложным техническим системам, как 
жидкостный ракетный двигатель малой тяги 
(ЖРДМТ), является надежность, под которой 
часто понимают безотказность — способность 
ЖРДМТ находиться в работоспособном состо-
янии и непрерывно сохранять его при установ-
ленных условиях эксплуатации в течение 
назначенного срока [1–4]. 

Качественной и количественной характери-
стикой безотказности служит вероятность без-
отказной работы (ВБР). На этапе проектирова-
ния ЖРДМТ значение ВБР можно найти с ис-
пользованием расчетных и экспериментальных 
моделей оценки показателей надежности. 
Например, параметры надежности ЖРДМТ 
определяются статистически по результатам 
испытаний, что требует больших финансовых и 
временных затрат. На этапе аванпроекта не 
представляется возможным получить парамет-
ры надежности ЖРДМТ таким образом, хотя 
они являются необходимыми для подтвержде-
ния требований, предъявляемых в техническом 
задании. 

Цель работы — создание расчетной методи-
ки определения надежности ЖРДМТ на ранних 
стадиях проектирования. 

 
Описание модели надежности. В общем случае 
модель надежности ЖРДМТ может быть раз-
работана как многомерная, характеризующаяся 
значительными вычислительными ресурсами и 
затратами времени. Поэтому на практике при-
меняют нуль-мерные модели надежности, ос-
нованные на анализе не случайных процессов 
(в частности работы ЖРДМТ на номинальном 
режиме), а случайных величин, среди которых 
наибольшее распространение получила модель 
нагрузка — прочность [1, 2]. В этой модели от-
каз интерпретируется как случайное событие, 
заключающееся в превышении обобщенной 
нагрузкой значения обобщенной прочности. 
Тогда ВБР определяется как вероятность того, 
что действующая нагрузка X не превысит проч-
ность Y: 

    пр Вер 0 .P Y X  

В общем случае за нагрузку принимают воз-
никающие в конструкции напряжения, дефор-
мацию, давление в камере сгорания (КС), тем-
пературу элементов конструкции, например, 
максимальную температуру огневой стенки 

ст max ,T  которая применительно к ЖРДМТ от-
вечает требованиям существенного влияния на 
его надежность. В качестве параметра прочно-
сти выбирают предельные значения деформа-
ции, предел прочности и, соответственно, допу-
стимую температуру ст.допT  для используемого 
конструкционного материала. 

В предположении нормального закона рас-
пределения нагрузки и прочности на этапе про-
ектирования значение прP  определяется с по-
мощью функции нормированного нормального 
распределения 
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Здесь h — квантиль нормированного нормаль-
ного распределения случайной величины 
  ,Z Y X  рассчитываемый по выражению 
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где Ym  и Xm  — математические ожидания Y и 
X,  ст.допYm T  и  ст max ;Xm T  Y  и X  — сред-
неквадратичные отклонения Y и X,  Y    ст.доп ст.допT T  и    ст max ст maxX T T   ст.доп( T  и 
 ст maxT  — относительные отклонения темпера-
тур ст.допT  и ст max ,T  составляющие 5 %). 

Наличие  ст.допT  объясняется неодинаковы-
ми толщинами стенки КС и покрытия по длине 
двигателя (что связано с технологией его изго-
товления), приводящими к непостоянству тем-
пературы ст.допT  в разных областях конструк-
ции. Относительное отклонение температур 
 ст.допT  является погрешностью получения рас-
четных значений ст max .T  

 
Описание объекта исследования. В качестве 
объекта исследования выбран ЖРДМТ с де-
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флекторно-центробежной схемой смесеобразо-
вания на компонентах азотный тетроксид и 
несимметричный диметилгидразин, разрабаты-
ваемый в Конструкторском бюро химического 
машиностроения имени A.M. Исаева и облада-
ющий высокой эффективностью в непрерыв-
ном и импульсном режимах работы, характери-
зуемой действительным удельным импульсов 
более 3000 м/с [5–9]. 

Оценка надежности проведена для штатно-
го ЖРДМТ с КС из ниобиевого сплава с по-
крытием на основе дисилицида молибдена 
МоSi2, обеспечивающего ст.доп 2070 КT  [7], 
работающего при соотношении компонентов 
топлива 1,85mK  и давлении в КС кp  
 0,74 МПа.  

Отличительной особенностью ЖРДМТ, 
схема которого приведена на рис. 1 [7], являет-
ся центробежно-дефлекторная схема подачи 
компонентов топлива в КС, обеспечивающая 
образование на стенке КС жидкой пленки, 

смешение компонентов в жидкой фазе и тепло-
вую защиту огневой стенки [7, 8]. 

 
Анализ результатов моделирования. Числен-
ные исследования теплового состояния кон-
струкции проведены для различных режимов 
работы (непрерывного и импульсного с часто-
той включения двигателя  1 10 Гц,f  коэф-
фициентом заполнения импульсного режима 

 з 0,2 0,8),k  соответствующих требованиям к 
двигателям данного класса [9]. Использованная 
математическая модель учитывала реальную 
геометрию КС ЖРДМТ, кондуктивный тепло-
обмен в осевом направлении, радиационно-
конвективный теплообмен между огневой 
стенкой и окружающим газом, а также пленоч-
ное охлаждение огневой стенки в области сме-
сительной головки, подробно описанной в ра-
ботах [10–15]. 

Характерная картина распределения темпе-
ратуры в конструкции КС ЖРДМТ приведена 

 
Рис. 1. Схема КС ЖРДМТ: 

1 — смесительная головка; 2 — окислитель; 3 — пленка окислителя; 4 — горючее;  
5 — суммарная пленка окислителя + горючего; 6 — КС 

 

 
Рис. 2. Поля температур в конструкции КС ЖРДМТ 
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на рис. 2. Полученные значения температур 
стенки стT  КС ЖРДМТ удовлетворительно со-
гласуются с экспериментальными данными ра-
бот [7, 9]. Наиболее теплонапряженным участ-
ком конструкции является околокритическая 
часть сопла, где стT  достигает 1150…1470 К. 

Зависимость максимальной температуры 
огневой стенки ст maxT  КС ЖРДМТ в критиче-
ской области (см. рис. 2) от коэффициента за-
полнения импульсного режима зk  приведена 
на рис. 3. С ростом зk  от 0,2 до 0,8 увеличивает-
ся время работы ЖРДМТ, когда происходит 
нагрев КС и снижается время паузы между 
включениями двигателя, за которое происходит 
перераспределение тепла в конструкции от 
наиболее нагретых участков к холодным, что 
обусловливает ухудшение условий охлаждения 
наиболее теплонапряженных элементов КС и 
повышение ст maxT  с 1090 до 1470 К. 

По выражениям (2) и (1) рассчитаны соот-
ветственно квантиль h и ВБР прP  для различ-
ных значений максимальной температуры ог-
невой стенки ст maxT . Практический интерес 
представляет зависимость пр ст max( ),P f T  по-

казанная на рис. 4, характеризующая влияние 
запаса по температуре стенки на надежность 
ЖРДМТ при заданной температуре ст допT  и 
реализуемой тепловой нагрузке ст max .T  Полу-
ченные данные свидетельствуют о том, что 
снижение ст maxT  с 2070 до 1500 К приводит к 
увеличению значений прP  с 0,5 до ~1,0. 

Также выполнена оценка надежности 
ЖРДМТ в зависимости от параметров импульс-
ного режима работы (рис. 5). При увеличении 
значений коэффициента kз, обусловливающем 
повышение ст maxT  (см. рис. 3), ВБР двигателя 
снижается, достигая при з 1k  (непрерывный 
режим работы ЖРДМТ) пр 0,999984.P  Уста-
новлено, что изменение частоты включения 
двигателя f от 1 до 10 Гц не оказывает влияния 
на надежность ЖРДМТ, поскольку температура 
стенки изменяется не более чем на 15° (1,5 %). 

Выводы 
1. Предложена методика расчета ВБР 

ЖРДМТ по модели надежности нагрузка — 
прочность, учитывающая тепловое состояние 
КС, а также непрерывный и импульсный ре-
жимы работы двигателя. Методика позволяет, 
располагая расчетными значениями макси-
мальной температуры огневой стенки и допу-
стимыми температурами конструкционных ма-
териалов, на ранней стадии разработки 
ЖРДМТ рассчитать ВБР, а также сравнить кон-
струкции ЖРДМТ из различных жаростойких 
материалов и выбрать оптимальный из них, 
обеспечивающий наибольшее значение ВБР. 

2. Установлено, что увеличение коэффици-
ента заполнения импульсного режима приво-
дит к снижению ВБР, а изменение частоты 
включения двигателя в диапазоне 1…10 Гц не 
влияет на ВБР. 

 
Рис. 3. Зависимость максимальной температуры  

огневой стенки ст maxT  КС ЖРДМТ  
от коэффициента зk  для импульсного (1)  

и непрерывного (2) режимов 

 
Рис. 4. Зависимость ВБР прP  ЖРДМТ  

от максимальной температуры огневой  
стенки ст maxT  

 
Рис. 5. Зависимость ВБР прP  ЖРДМТ  

от коэффициента заполнения импульсного  
режима kз 
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