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Верхние ступени ракет-носителей и разгонные блоки оснащены безгазогенератор-
ными жидкостными ракетными двигателями, основные особенности которых за-
ключаются в отсутствии газогенератора и приводе турбины турбонасосного агрегата 
подогретым в тракте охлаждения камеры сгорания горючим. Такое схемное реше-
ние двигателя повышает его надежность и обеспечивает высокий уровень удельного 
импульса тяги. Однако современные кислородно-водородные безгазогенераторные 
жидкостные ракетные двигатели не всегда удовлетворяют требованиям, предъявля-
емым к их удельным параметрам — давлению в камере сгорания и удельному им-
пульсу тяги. Определение оптимальных значений этих параметров двигателя, по-
строенного по такой схеме, зависит от оптимизации энергетической увязки, интен-
сификации теплообмена в тракте охлаждения и эффективного теплосъема с 
конструкции камеры сгорания. Предложен способ интенсификации теплообмена в 
тракте охлаждения за счет развитой поверхности теплообмена, созданной с помо-
щью дополнительного оребрения огневой стенки камеры сгорания. С помощью 
разработанной математической модели расчета энергетических и геометрических 
параметров двигателя выявлены экстремумы по интенсификации теплообмена и 
удельного импульса тяги в зависимости от давления в камере сгорания и энергети-
ческих характеристик агрегатов турбонасосного агрегата. 
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Liquid propellant rocket engines by expander cycle are used for the upper stages of launch 
vehicles and upper stages. Their main feature is the absence of a gas generator, and the tur-
bine of the turbopump unit is driven by fuel heated in the cooling jacket of the combustion 
chamber. This scheme design of the engine increases its reliability and ensures a high level 
of specific impulse of the engine. However, modern oxygen-hydrogen liquid propellant 
rocket engines by expander do not always respond the growing requirements of specific en-
gine parameters, in particular, pressure in the combustion chamber and specific impulse. 
Determining the optimal values of these engine parameters of such a scheme depends on 
optimizing energy balance, intensifying heat transfer in the cooling jacket, and effective heat 
exchange from the construction of chamber. This article proposes a method for intensifica-
tion of the heat transfer in the cooling jacket due to the developed surface of heat exchange 
in the cooling jacket by using additional ribs of the firing wall of the combustion chamber. 
According to the developed mathematical model for calculating the energy and geometric 
parameters of the engine, extremes in the intensification of heat transfer and the specific 
impulse of the engine were identified depending on the pressure in the combustion cham-
ber and the energy characteristics of the turbopump unit. 
EDN: IDJYXF, https://elibrary/idjyxf 
Keywords: liquid-propellant rocket engine by expander cycle, mathematical model for cal-
culating, intensification of heat transfer, specific impulse of the engine 

Кислородно-водородные жидкостные ракетные 
двигатели (ЖРД) для верхних ступеней ракет-
носителей (РН) и многоразовых транспортных 
аппаратов [1, 2] обеспечивают эффективное 
выведение грузов на орбиту, быстрое возвра-
щение пилотируемых и непилотируемых спут-
ников и космических аппаратов на Землю. Их 
конструктивные и теплотехнические характе-
ристики во многом определяют возможности 
космического аппарата, а также его экономич-
ность, надежность и экологическую безопас-
ность. 

В рамках развития ракетной техники на пер-
вый план выходят совершенствование схемы 
работы [3–7], повышение удельного импульса 
тяги (УИТ), снижение массогабаритных пара-
метров и улучшение систем теплообмена ЖРД, 
с целью реализации более сложных и масштаб-
ных миссий. 

Наиболее энергоемкими кислородно-водо-
родными ЖРД являются агрегаты, выполнен-
ные с дожиганием газа после турбины в камере 
сгорания (КС). Такое схемное решение обеспе-
чивает высокие значения давления в КС и УИТ 
при заданной тяге. Однако его применение в 
ЖРД разгонных блоков (РБ) и верхних ступе-
ней РН ограничено ввиду необходимости мно-
гократного включения [8] и использования, 
обеспечения более высоких энергетических па-

раметров без усложнения конструкции, повы-
шения теплонапряженности и снижения 
надежности. 

В последние десятилетия растет интерес к 
ЖРД, в конструкции которых отсутствует газо-
генератор. [9, 10]. Безгазогенераторные ЖРД 
обладают высоким УИТ благодаря применению 
криогенных компонентов топлива (водорода, 
кислорода и метана) вследствие высокой 
удельной работы газа (теплового потенциала, 
энтальпии и высокой удельной газовой посто-
янной компонентов топлива). 

Также актуальной задачей является воз-
можность реализации многоразового исполь-
зования ЖРД. Эту задачу можно решить с по-
мощью безгазогенераторного ЖРД, который 
имеет следующие преимущества перед ЖРД, 
выполненными по другим схемам: простота 
конструкции; высокие энергетические характе-
ристики; большой ресурс; высокая надежность 
ввиду отсутствия дополнительного огневого 
агрегата (газогенератора); сокращение времени 
экспериментальной отработки, доводки и про-
изводства; высокая экономичность вследствие 
отсутствия потерь УИТ на внутреннее охла-
ждение огневой стенки КС. 

Современные разработки в области кисло-
родно-водородных безгазогенераторных ЖРД 
для многоразовых транспортных аппаратов 
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позволяют реализовать широкий диапазон ра-
бочих режимов при выполнении различных 
траекторий полета и миссий. Чтобы обеспечить 
заданные удельные параметры безгазогенера-
торного ЖРД на ранних этапах проектирова-
ния, необходимо определить зависимости ре-
зультатов энергетической увязки двигателя, 
агрегатов питания, регулирования и системы 
охлаждения. Эту проблему решают комплексно 
с помощью математических моделей, описыва-
ющих квазистатические и динамические про-
цессы, происходящие в ракетном двигателе. 

Одним из приоритетных направлений оп-
тимизации параметров безгазогенераторного 
ЖРД является поиск его оптимальных удель-
ных параметров с учетом теплового состояния 
КС и энергетических характеристик турбона-
сосного агрегата (ТНА) в зависимости от дав-
ления в КС. При этом изменяются такие энер-
гетические и геометрические параметры ракет-
ного двигателя, как температура и массовый 
секундный расход продуктов сгорания, геомет-
рическая степень расширения сопла, геометри-
ческие характеристики тракта охлаждения 
(ТО), энергетические параметры агрегатов ТНА 
и т. д. [11, 12]. 

Для достижения высокого уровня давления 
в КС путем интенсификации теплообмена хла-
дагента в ТО можно использовать следующие 
способы: 

• изменение схемы охлаждения корпуса КС 
(выбор вводных и выводных коллекторов, 
наличие перепускных каналов, прямоточная и 
противоточная схемы); 

• корректировка конструкции ТО корпуса 
КС; 

• изменение типа и конструкции каналов и 
ребер ТО (оребрение, гофры, трубки, щелевые, 
спиральные (винтовые), компланарные); 

• выбор материалов с высокой степенью жа-
ропрочности и жаростойкости; 

• увеличение внутренней и внешней поверх-
ностей теплообмена [10, 13–15]; 

• использование турбулизаторов потока в 
каналах ТО; 

• применение искусственной шероховатости; 
• изменение геометрических параметров ка-

налов (выступ-канавка, спирали, елочные и 
гофрированные вставки, конфузорно-диффу-
зорные каналы и т. д.); 

• применение траспирационного пористого 
способа охлаждения (охлаждения теплоносите-
ля вдоль пористой структуры с межканальной 

транспирацией, с полной транспирацией в ка-
нале, или полностью пористой стенке с ТО). 

В качестве хладагента кислородно-водород-
ного безгазогенераторного ЖРД целесообразно 
использовать водород [16–20], который спосо-
бен обеспечить максимальный теплосъем от 
огневой стенки корпуса КС и сопла. Поэтому 
одной из главных задач по достижению требуе-
мых удельных параметров безгазогенераторно-
го ЖРД является повышение эффективности 
теплосъема в ТО (за счет определения опти-
мальных геометрических параметров ТО). При 
этом конструктивные решения системы охла-
ждения оказывают существенное влияние на 
габаритные размеры, массу и эксплуатацион-
ные характеристики ЖРД [5, 9, 13, 21]. 

Цель исследования — разработка способа 
интенсификации теплообмена в ТО за счет раз-
витой поверхности теплообмена, созданной с 
помощью дополнительного оребрения огневой 
стенки КС, для увеличения площади контакта с 
продуктами сгорания. 

Такие поверхности способствуют интенсив-
ному отведению теплоты и большему нагреву 
водорода с целью увеличения энтальпии топ-
лива и мощности турбин окислительного и го-
рючего ТНА (далее ТНАО и ТНАГ соответ-
ственно). Однако дополнительный прогрев 
хладагента в ТО приводит к повышенным гид-
равлическим потерям и, как следствие, к сни-
жению адиабатной работы турбин ТНАО и 
ТНАГ [21–23]. В связи с этим основной задачей 
оптимизации безгазогенераторного ЖРД явля-
ется определение оптимальных геометрических 
параметров ТО и дополнительного оребрения 
огневой стенки КС. 

 
Пневмогидравлическая схема кислородно-
водородного безгазогенераторного ЖРД. По 
результатам оптимизации параметров с помо-
щью квазистатической модели безгазогенера-
торного ЖРД разработана оптимальная схема 
(рис. 1) для обеспечения УИТ Iуд = 471 с при 
давлении в КС pк = 10,5 МПа и тяге F = 10 тс 
(98,1 кН). Расчетная частота вращения ротора 
ТНАГ принята равной 125 000 мин–1. 

Эта схема имеет раздельные ТНАО и ТНАГ. 
Высокие кавитационные свойства основных 
насосов ТНАО и ТНАГ обеспечиваются бу-
стерными ТНА, установленными на линиях 
окислителя (БТНАО) и горючего (БТНАГ). 
Привод БТНАО осуществляется небольшим 
расходом кислорода, отбираемого от выхода 
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насоса ТНАО. Питание турбин ТНАО и ТНАГ 
обеспечивает подогретый ТО водород в сверх-
критическом состоянии. Часть водорода перед 
поступлением в смесительную головку направ-
ляется на привод турбины БТНАГ. После тур-
бины БТНАГ газ поступает на наддув бака ли-
нии горючего или выбрасывается за борт в за-
висимости от условия применения ЖРД в РН 
или РБ. Также в схеме использованы контуры 
ввода газа после ТО на выход из турбины ТНАГ 
и отбора турбогаза со входа в ТНАО на вход в 
смесительную головку КС. Эти контуры необ-
ходимы для регулирования мощности ТНАО и 
ТНАГ, давления в КС и тяги ЖРД. 

Такое решение обеспечивает более высокое 
давление в КС (pк > 8 МПа) вследствие распре-
деления рабочего тела для привода какой-либо 
из турбин в зависимости от степени его прогре-
ва в ТО. 

 
Результаты оптимизации параметров безгазо-
генераторного ЖРД с учетом теплового со-
стояния КС. В рассматриваемом ЖРД приме-
нено комбинированное охлаждение корпуса 
КС: проточное регенеративное и радиационное 
охлаждение с использованием соплового 
насадка из углерод-углеродного композицион-
ного материала. В расчетах охлаждения [24] 
сопловый насадок не учитывался и рассматри-
вался только участок КС с организацией реге-
неративного охлаждения. Газодинамический 
профиль (ГДП) и схема охлаждаемой части КС 

приведены на рис. 2, где 1 — точка входа водо-
рода в ТО со следующими параметрами: массо-
вый секундный расход m   2,9458 кг/c, темпе-
ратура Тохл = 50,8 К и давление рохл = 25,16 МПа; 
2 — точка выхода водорода из ТО. 

Для увеличения теплосъема с целью больше-
го подогрева водорода в ТО в разработанной 
конструкции системы охлаждения ЖРД преду-
смотрено дополнительное оребрение огневой 
стенки КС (внутренние ребра). Такое кон-
структивное решение интенсифицирует теп-
лообмен в ТО за счет увеличения площади бо-
ковой поверхности со стороны газа. Эскиз ТО 
с продольными дополнительным ребрами на 
огневой стенке КС показан на рис. 3. Основ-
ные геометрические параметры внутреннего 
оребрения следующие: высота ребра — 2,8 мм; 
толщина ребра — 1,2 мм; количество ребер 
200 шт.; шаг ребра — 2,83 мм; шаг по торцу 
ребра — 2,91 мм. 

На основании результатов оптимизации па-
раметров безгазогенераторного ЖРД, приве-
денных на рис. 4 и в работах [11, 12, 25, 26], 
определена оптимальная конструкция ТО, 

 
Рис. 1. Схема безгазогенераторного ЖРД  

с дополнительным отбором турбогаза с выхода  
из ТО (или в ТНАГ) на вход в ТНАГ (или на вход  

в смесительную головку КС): 
Д — дроссель; РТ — регулятор тяги;  

МП — магистраль перепуска 
 

 
Рис. 2. Схема охлаждаемой части КС 

 
Рис. 3. Эскиз ТО с продольными дополнительным 

ребрами на огневой стенке КС: 
1 и 2 — дополнительные и основные ребра ТО;  

3 и 5 — наружная и внутренняя стенки КС;  
4 и 6 — канал ТО и радиусы скругления в его углах 
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обеспечивающая требуемый перепад давления 
и подогрев водорода. 

Результаты теплового расчета — распреде-
ление температур хладагента и стенок со сторо-
ны жидкости и газа по длине ГДП — приведены 
на рис. 5 и 6. Видно, что применение дополни-
тельного оребрения огневой стенки КС увели-

чивает подогрев компонента топлива до 430 К. 
При этом максимальная температура стенки со 
стороны газа составила 876 К, со стороны жид-
кости — 673 К, а температура внутренних ре-
бер — 1167 К. Предложенное конструктивное 
решение системы охлаждения ЖРД тягой F = 
= 98,1 кН обеспечивает давление в КС рк = 
= 10,5 МПа и УИТ Iуд = 471 с без увеличения 
частоты вращения ротора ТНАГ и конструк-
тивных изменений агрегатов ТНАО и ТНАГ. 

Выводы 
1. Путем оптимизации параметров безгазо-

генераторного ЖРД тягой F = 98,1 кН получены 
давление в КС pк = 10,5 МПа и УИТ двигателя 
Iуд = 471 с. 

2. Разработана конструкция системы охла-
ждения безгазогенераторного ЖРД с примене-
нием дополнительного оребрения огневой 
стенки КС. 

3. Предложенная концепция по интенсифи-
кации теплообмена в ТО обеспечивает темпе-
ратуру подогрева охладителя до 430 К. 
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