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Ракетные двигатели на твердом топливе (РДТТ) используются уже несколь­
ко столетии. Долгое время топливом для них служили различные сорта дымного 
пороха, представляющего собой механическую смесь веществ, содержащих окис­
литель и горючее. В 1921 — 1928 гг. в нашей стране впервые в мире были созданы 
ракеты на нитроцеллюлозном топливе, имеющем более высокие энергетические 
характеристики, чем дымный порох. В дальнейшем на этой основе были разрабо­
таны ракеты «Катюш», которые широко использовались в Великой Отечественной 
войне. Этот вид твердого топлива применяется и в настоящее время, особенно в 
РДТТ малых и средних тяг.

После Отечественной, войны были разработаны новые смееепые топлива, от­
личающиеся высокими энергетическими характеристиками и позволяющие полу­
чать заряды практически любых размеров методом отливки. В результате этого 
оказалось возможным использовать РДТТ в крупных баллистических ракетах. 
Особенно широкое прпменениеД’ДТТ нашли в ракетах военного назначения. На­
пример, в настоящее время почти все боевые ракеты США оснащены РДТТ.

В зависимости от назначения РДТТ классифицируются следующим образом.
Маршевые (основные) РДТТ применяются в баллистических п зенитных ра­

кетах, а также в управляемых и неуправляемых снарядах. Маршевые двигатели 
обеспечивают основной разгон летательного аппарата и, если необходимо, под­
держивают его скорость в заданных пределах. Продолжительность их работы 
обычно существенно больше по сравнению с остальными двигателями, разме­
тенными на борту. Маршевые двигатели баллистических ракет отличаются боль­
шими габаритами и сложностью. В то же время маршевые двигатели неуправля­
емых снарядов конструктивно весьма просты.

Вспомогательные Р Д Т ’Г устанавливаются на летательных аппаратах допол­
нительно к основным. Они могут использоваться в качестве стартовых, управля­
ющих, тормозных, спасательных, а также для других целей. Широкое распростра­
нение п о л у ч и л и  стартовые .РДТТ. к которым относятся стартовые ускорители 
(СУ). Они обеспечивают начальный разгон летательного аппарата до определен­
ной скорости и часто применяются для взлета аппаратов с двигательной установ­
кой другого типа, например, ракет с Ж Р Д  или самолетов с Т Р Д  пли П В РД .



Д л я  снижения расходов на изготовление СУ их стремятся многократно исполь­
зовать.  Основное требование к вспомогательным Р Д ТТ  -  высокая надежность.

Ра кетные  двигатели твердого топлива имеют по сравнению с Ж Р Д  следую­
щие основные преимущества:

1) простота конструкции и эксплуатации;
2) высокая  надежность действии:
.3) постоянная готовность к пуску (высокая боеготовность);
4) более низкая стоимость разработки и изготовления.
Первое  из этих преимуществ объясняется отсутствием в Р Д Т Т  системы тои- 

лгшоподнчи и громоздкого наземного заправочного оборудования.  Второе пре­
имущество является следствием первого, оно объясняется меньшим числом де та ­
лей двигателя,  особенно подвижных,  так как отсутствуют многие управляющие и 
регулирующие устройства.  Высокая боеготовности Р Д Т Т  обусловлена тем, что 
двигатель постоянно находится и заправленном состоянии п готов к использова­
нию, а гарантийный срок хранения современных крупных Р Д Т Т  в шахтах (сле­
довательно,  при постоянной температуре)  составляет 15 лет и более [1]. Стои­
мость разработки двигателя в большой степени связана с числом его испытаний,  
необходимых для достижения з а д а н ­
ной степени надежности.  Из рис. ! 
видно, что по этому фактору РДТТ 
значительно превосходят Ж Р Д  [2].

Однако  Р Д Т Т  присущи п суще­
ств е н н ы е недостатки.

1. Относительно низкий сдельный 
импульс тяги. Величина его в пустоте 
в настоящее время не превосходит 
2750 Н-с/кг (280 с), а для Ж Р Д  д о ­
ходит до 3900 11-с/кг (400 с) и выше.

2. Ма ло е  по сравнению с Ж Р Д  
время работы двигателя.  Наибольшая  
продолжительность работы современ­
ных маршевых Р Д Т Т  составляет 90....
1 5 0 с  и ограничена работоспособ­
ностью сопла, не имеющего проточ­
ного охлаждения.

3. Зависимость характеристик двигателя от условий ок ружающей среды 
(температуры и влажности) .

4. Сложность управления вектором силы тяги двигателя и обеспечения его 
м п о г о к р а т н о г о - з а и у с к а .

Эти недостатки ограничиваю:  применение РДТТ.  В космических ракето­
носителях используются преимущественно Ж Р Д .

Перспективы развития раке:  с Р Д Т Т  связаны с созданием новых емесевых 
топлив,  позволяющих увеличить удельный и м п у л ь с  тяги, и уменьшением массы 
конструкции ракеты,

Длительность ипи цист испытании

Рис. /. Зависимость фактора надежное-  
гп от числа летных испытаний в процес­
се отработки:  / — Р ДТТ ;  2 — Ж Р Д  с
вытеснительной системой подачи топли­
ва: 3 — Ж Р Д  с гурбонасоспон системой 
подачи топлива



Первое направление заключается в применений более эффективных твердых 
окислителей и горючих. В качестве перспективных горючих рассматриваются фтор- 
полимеры, такие как тефлон (аналог фторопласта — 4). Они обладают высокой 
механической прочностью и эластичностью, а их продукты сгорания — высокой эн­
тальпией на единицу массы топлива. Рассматривается замена порошкообразного 
алюминия, используемого в качестве составной части горючего, бериллием. При 
этом ожидается увеличение удельного импульса тяги до 2950*Н-с/кг (300 с). 
Однако металлический бериллий весьма дорог, а продукты сгорания топлива, со­
держащего бериллий, обладают высокой токсичностью.

Уменьшение массы конструкции прежде всего связано с применением более 
высокопрочных материалов, совершенствованием самой конструкции и методов 
ее расчета.

Ожидается широкое применение в РДТТ композитных материалов и мартен­
ситостареющих сталей (они упрочняются при старении без термообработки is 
печах), большое значение придается конструктивному совершенствованию 
сопла, теплозащиты и системы управления. Уменьшение габаритов и массы 
конструкции может быть также достигнуто увеличением плотности твердого топ­
лива. Современные смесевые топлива имеют плотность до 1,8.103 кг/м3. Добавки 
металлов позволяют повысить не только энергетические характеристики топлива, 
но и его плотность, которую предполагается довести до 2-103 кг/м3 [3].

Направления совершенствования РДТТ можно проследить, рассматривая 
особенности модификаций некоторых серийных ракет (см. табл. 1 и 2, прило­
жение) .

Как видно из таблиц, улучшение тактико-технических данных рассматривае­
мых ракет в значительной степени обеспечивалось совершенствованием конструк­
ции РДТТ: расширением применения композитных материалов (стеклопластика), 
установкой соплового блока с одним соплом вместо четырех (это снижает по­
тери импульса тяги) и использованием для управления вектором тяги поворот­
ных сопл и впрыска жидкости в закритическую часть сопла.

Системы управления запуском и выключением двигателя представляют собой 
электросистемы, которые воздействуют на исполнительные устройства с помощью 
пиропатронов и электродетонаторов.

Пневматические и гидравлические системы в РДТТ используются обычно 
только в системах управления вектором тяги. Источниками энергии при этом мо­
гут быть различные аккумуляторы давления (см. рис. 5).

При компоновке двигательной установки устройства системы управления 
вектором тяги обычно размещают на заднем днище рядом с сопловым блоком. 
Системы управления запуском и выключением часто монтируются на переднем 
днище и в переходном отсеке. Коммуникации от переднего днища к заднему  
прокладываются снаружи камеры двигателя и прикрываются обтекателями.

По сравнению с Ж Р Д  двигательная установка с РДТТ отличается простотой.
Совершенство конструкции РДТТ принято оценивать коэффициентом массо­

вого совершенства а  представляющим собой отношение массы иеснаряженнОгэ 
РДТТ к массе топливного заряда. Если в настоящее время а  =  0,08—0,1, то в 
недалеком будущем ожидается снижение его величины до а  =  0,04—0,06 [4,5].

б



I. Д В И Г А Т Е Л Ь Н Ы Е  УСТАНОВКИ С РДТТ

1.1. О С О Б Е Н Н О С Т И  Д В И Г А Т Е Л Ь Н Ы Х  У С Т АН О ВО К С Р ДТТ

Д в и г а т е л ь  вместе  с системами,  обеспечи вающим и его работу,  
н а з ы в а ю т  двигате льной  установкой.  В двигате льную установку с 
Р Д Т Т  кроме самого  двига тел я ,  вкл ю чаю щего  к ам ер у  с твердым 
/опливом, могут входить системы упр авлени я  двигателем,  системы 
з апу ск а  и выкл ю чения  двигателя .

1.2. СИСТ ЕМА У П Р А В Л Е Н И Я  Д В И Г А Т Е Л Е М

Э та  система осуществляет  изменение и регулир ован ие  величи­
ны и н ап ра влен и я  силы тяги. В большинстве  случаев  необходимый 
зако н изменения величины тяги по времени обеспечивается только 
соответствующим про фи лир ов ан ие м з а р я д а .  Пр и этом з а д а н н а я  
тяга  в ы д ер ж и в а е т ся  с меньшей точностью,  чем в Ж Р Д .  Д а ж е  при 
одинаковой нач альной те мп ера туре  з а р я д а  разброс  величины си­
лы тяги Р Д Т Т  состав ляет  около 5% (из них 3% вследствие  к о л е ­
бания химического состава  топлива  н 2% в результате  разл ич ия  в 
сн ар яж ен и и  отдельных камер [4]). Тем не менее при ис п о ль з о в а ­
нии совершенной инерциальной системы у пр авлени я  ракет ой м о ж ­
но вы б ра ть  момент  выключения  д в и г а те л я  таким образом,  чтобы 
и в этом случае  обеспечить полет  по зад ан но й тра ект ори и с пр и­
емлемой точностью. Од нако при этом возр астает  масса и стоимость 
ап п ар а т у р ы  управл ени я  и одновременно снижа етс я  ее надежность .

Поэт ому разр або тчик и ст ремятся  ум еньшить  допуск на  величи­
ну тяги Р Д Т Т  и с этой целью пр ово дя т  исс ледования  систем авто ­
матического регулиро вания  величины силы тяги, которые обеспечи­
вали бы компенсацию случайных отклонений тяги от зад ан но й в е ­
личины.  В качестве  дат ч ик а  таких систем м ож ет  служить  и н те гр а ­
тор про дольных  ускорений,  который посылает  сигнал  на исп олн и­



тельные органы и зависимости от величины за м еряем ого  ус ко­
рения.

Сл о ж н у ю  проблему пре дс тавляет  собой создание на дежн о  д е й ­
ствующих и имеющих малую массу  исполнительных органов.  В 
настояще е  время рассм ат рив аю тс я  следующие методы плавного 
ре гулиро вания  тяги РД Т Т .

И зм ене ние  величины силы тяги путем изменения  площади к р и ­
тического сечения сопла.  Добиться  этого можно установкой в к р и ­
тическом сечении про филированного  центрального  тела,  которое 
мо же т  п ере ме щаться  с помощью гидропривода вдоль осп д в и г а те ­
ля (рис. 2, а ) .  Во время испытаний такой способ позволял  и з м е ­
нять величину тяги примерно на 30% от номинального  значения 
14]. При максим альн ом втягивании центрального  тела  в кам еру 
п лощ адь  критического сечения значительно в о з растал а  и вслед ­
ствие падения  давл ен ия  в ка мере  сгорания  двига тел ь  выключался .  
Основным недостатком такого способа  регулирования  является  
слож нос ть  тепл оза щи ты центрального  тела и сопла.

Поэтому перспективным считается  газодинамический способ 
изменения  площади критического  сечения путем вдува вс по мог а ­
тельного газа  через кольцевую щель  (рис. 2, б).  Источником газа 
може т  служит ь  сама  кам ера  Р Д Т Т ,  давлен ие  в которой выше, чем 
в критическом сечении. Од на ко  вследствие  высокой температур ы 
продуктов  сгорания  такую схему регулирования  выполнить сложно. 
При вдуве  холодного вспомогательного  газа можно одновременно 
о х л а ж д а т ь  сопло, но требуется  дополнительный балл он со сжа тым 
газом.

Общим недостатком рассмотр енн ых  способов является  то, что 
при регулировании площади критического  сечения меняется д а в л е ­
ние в ка мере  сгорания .  Вследствие  зависимости скорости горения 
твердого  топлива  от давл ен ия  необходим очень сложны й закон ре-

Рис. 2. Схема механического («) и газодинамического (о) изменения площади 
критического сечения сопла:  / — гидронилиндр;  2 — за щитна я  манжета;  3 теп­
лозащитное  покрытие;  4 — бронирующее покрытие;  Л — центральное тело, 
6 -  регх'лятор расхода газа



Гулйроваипя.  Обычно уменьшение  одной только пло щади  кр и ти че ­
ского сечения приводит к увеличению тяги двигателя .

К новым методам регулир овани я  относят  изменение тяги с по ­
мощью отвода  части продуктов сгорания  из сопла в противопо­
лож н ые  стороны с истечением, перп ен ди ку ляр ны м продольной оси 
двигателя .  При этом изменение  величины тяги достигается  за счет 
уменьшения или увеличения массового расхода  продуктов сг о р а ­
ния в осевом направлении.  Схема необходимого  для  этого ус трой­
ства п о к а за н а  на рис. 3. При повороте кольца  / изменяется  п л о ­
щадь  проходного  сечения р а ди альн ы х отверстий в сопле и расход 
отводимых газов.  Отверстия  в критическом сечении д о лж н ы  о б е с ­
печивать симметрию отвода.

1.2.1. Предстартовое регулирование двигателя

Б ольш ое  влияние на разбр ос  величины силы тяги Р Д Т Т  о к а з ы ­
вают изменения  начальной  темп ерату ры  за р яд а ,  в ы з ы вае м ы е к о ­
лебанием темп ерату ры  о к р у ж а ю щ е й  среды и при водящие к и з м е ­
нению скорости горения твердого т о п л и в а 1. Н апр име р,  для  неко­
торых топлив изменение  темпе ратуры з а р я д а  на БОК может  привес­
ти к изменению тяги на 30% [4].

Д л я  устранения  влияния  начальной  те мпе ратуры на па р а м е т р ы  
дви гател я  проводится пре дстартовое  регулирование  пли н а с т р о й ­
ка, которую обычно д ел аю т  таким образом,  чтобы обеспечить оди-

1 Зависимость скорости горения твердого топлива от начальной температу­
ры объясняется его малой теплопроводностью ( ~  0,17 Вт/м-К). В результате это­
го при горении прогревается только очень тонкий слой топлива ( — 0,1 мм), в ко­
тором и происходит превращение его в газообразное состояние. Чем ниже на­
чальная температура топлива, тем больше надо тепла и времени для процессов в 
поверхностном слое, что приводит к уменьшению скорости горения.
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каковbe во всех случаях, максимально дЬпустикое из условий прЬч- 
ности давление в камере сгорания. При этом достигается мини­
м альная масса конструкции.

П редстартовое регулирование обычно осущ ествляется путем 
изменения площ ади критического сечения сопла. Оно мож ет быть 
ступенчатым или плавным. Д ля  ступенчатого изменения площ ади 
критического сечения используют набор сменных сопл. П лавное из­
менение площ ади критического сечения осущ ествляется при помо­
щи профилированного центрального тела, установленного в крити­
ческом сечении и передвигаемого перед запуском двигателя в со­
ответствии с окруж аю щ ей температурой.

Необходимо отметить, что настройка на постоянство давления 
не обеспечивает постоянства тяги двигателя. Способов одновре­
менного получения постоянства давления и тяги практически нет, 
если не считать предстартового термостатирования двигателя, при 
котором обеспечивается расчетная начальная температура. Термо- 
сТатирсъание часто применяется для ракет, установленных в ш ах­
тах или контейнерах. Н апример, ам ериканская ракета «Минитмен» 
находится в ш ахтах при постоянной температуре 21°С [6].

1.2.2. Управление направлением вектора тяги

У правляемые ракеты  нуждаю тся в непрерывном регулировании 
вектора тяги по направлению . Выполняется оно системой .управле­
ния ракетой совместно с исполнительными органами, к которым 
предъявляю тся следующие требования. Они должны:

обеспечивать достаточные по величине управляю щ ие силы;
иметь высокую надежность при минимальных массе и габ а ­

ритах;
минимально снижать удельный импульс тяги;
быть простыми по конструкции и удобными в эксплуатации.
В баллистических и космических ракетах основные исполнитель­

ные органы работаю т на газодинамическом принципе, при котором 
для  создания управляю щ их усилий используется струя продуктов 
бгорания самого ракетного двигателя. Схемы часто применяемых в 
Р Д Т Т  устройств для отклонения вектора тяги показаны  на рис. 4. 
В настоящ ее время считается, что управление с помощью качаю ­
щих (г) или поворотных (д) сопл, а такж е путем вдув а газа  или 
жидкости (е, ж ) в наибольшей степени отвечает приведенным вы ­
ше требованиям.

Качаю щ ее сопло имеет подвижное соединение в сужаю щ ейся 
части сопла, а поворотное — в зоне камеры  сгорания. Сопла могут 
поворачиваться от среднего положения на угол до 8— 10° в одной 
или взаимно перпендикулярных плоскостях. Эти сопла обеспечивают



небольшие потери тяги й создают значительные управляющие 
усилия.

В настоящ ее время усиленно разрабаты вается и внедряется уп­
равление вектором тяги путем впрыска жидкости или вдув а газа 
в сверхзвуковую часть сопла (е, ж ) . Перед вводимой струей воз­
никает ударная волна почти конической формы, которая расш иря­
ется к срезу сопла. При прохождении потока продуктов сгорания

Рис. 4. Схемы устройств для управления вектором тяги по направлению: 
а — газовыми рулями; б  — периферийным рулем; в  — управляющими щит­
ками; г  — качающим соплом; <9 — поворотным соплом; е — впуском ж и д ­
кости; ж — перепуском газа из камеры сгорания

через скачок уплотнения статическое давление в потоке возраста­
ет. Поэтому на участок сопла, ограниченный скачком уплотнения, 
действует более высокое статическое давление, чем на остальную 
часть сопла, что создает боковую силу. Н а рис. 5 показана схема 
системы управления вектором тяги в этом случае. Достоинствами 
этого метода управления являю тся отсутствие механических эле­
ментов, находящ ихся в высокотемпературной струе, и неподвиж-
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пость сопла.  Недостатком моле­
но считать наличие  на борту  
дополнительного  компонента.  
При использовании д ля  вдува 
продуктов сгорания ,  отби р ае ­
мых из камеры,  двигателя ,  в 
т я ж е л ы х  условиях Ск аз ыв аю т­
ся регулирующие кла паны,  в 
результате  чего надежность  
системы падает.

Рис. 5. Схема системы управления 
вектором тяги путем впрыска ж и д ­
кости в сопло: I — баллон с ж и д ­
костью; 2 — прорывная мембрана;  
2 -  редуктор давления;  4 — запорный 
клапан;  б — газовый аккумулятор 
давления;  в  — коллектор;  7 — клапан 
управления впрыском;  8 — сопло д в и ­
гателя;  9 — регулятор вектора тяги; 
10 — система управления

Система запуска  Р Д Т Т  состоит из инициирующего,  пр ед о х р а ­
нительно-пускового  и воспламенительного  устройств,  а т ак ж е  
электросистемы,  обеспечивающей их срабаты вание .

И ни ци и рую щ ее  устройство предназн ач ено  для  з а ж и г а н и я  вос­
пламенительного  ус гройства (воеп.да мен ител я ), которое обеспечи­
вает воспламенение  основного з а р я д а  и устойчивый выход д в и г а ­
теля на реж'им. Д л я  за щ ит ы  системы от случайного с р а ба ты ва ни я  
л д ля  обеспечения  за пус ка  только по ком анде  сл уж ит  п р е дохран и­
тельно-пусковое устройство.

Ини ци и ру ющ ее  устройство обычно выполняется  в виде пиро­
патрона  (рис. 6, а ) ,  в корпусе которого находится  один или н е ­
сколько электродов ,  ра зделенных изолятором.  Р ол ь  одного из 
электродов  может  выполнять металлический корпус.  Эл ек тр од ы 
соединены межд у собой нитыо на к а ли в а н и я ,  котор ая  помещена  в 
легков оспла меня ющ ийся  пиросостав.  Д л я  повышения чувствитель­
ности к тепловому импульсу на нить н а к а ли в а н и я  наносится  к а ­
пелька  смсси роданистого свинца и бертолетовой соли [7]. П р и  
включении тока вн ач але  загор аетс я  пиросостав,  затем  пе ре дато ч ­
ный заря д;  газы проры ваю т мембрану н за ж и г а ю т  з а р я д  в о с п л а ­
менителя.  Пиро па троны  могут исп ользоваться  и для  воспламене ни я  
непосредственно з а р я д а ‘основного, топлива Р Д Т Т  ма л ы х  тяг.  Пи ­
ропатроны,  предназ нач енные  д ля  воспламенения  за р я д о в  исмонти-



рованные в корпусе с резьбой, часто назы ваю т пиросвечами 
(рис. 6, б).

Основной частью воспламенителя является пиротехнический 
заряд , тепловая мощность которого долж на быть достаточной для 
воспламенения и стабильного начального горения основного топ­
лива. П ри  слабом воспламенителе возможны отказы  в воспламе­
нении заряда , затягивается выход двигателя на режцКг. При мощ ­
ном воспламенителе возможны забросы давления, опасные для 
конструкции.

Рис. 6. Конструкция пиропатрона (а) и пиросвечи (б ): 1 — 
корпус; 2  — электрод; 3 — изолятор; 4  -й н и ть  накаливания;
5 —--легковоспламеняющийся пиросостав; 6 — передаточный 
пирозаряд; 7 — мембрана; 8 — пиропатрон

Время горения воспламенителя долж но быть больше периода 
задерж ки  воспламенения основного топлива (0,01—0,35 с [8]).

Воспламенители устанавливаю тся на переднем, заднем днище 
или в канале заряда . Ж елательно, чтобы горячие газы из воспла­
менителя попадали на возможно большую часть поверхности з а ­
ряда основного топлива. При удачном размещ ении воспламените­
ля возможно снижение его мощности.

По конструктивному выполнению воспламенители весьма р а з ­
личны.

Д л я  запуска двигателей малой и средней тяги широко применя­
ются воспламенители, получившие название воспламенительных 
зарядов. Они состоят из корпуса с прожигаемыми отверстиями, в 
котором находится пиротехнический состав. Часто корпус ш тампу­
ется из тонкого алюминиевого листа, а пробитые в нем отверстия 
заклеиваю тся тканью. Корпус может представлять собой прово­
лочную корзину, ячейки которой залиты  пластмассой (рис. 7 ).



Рис.  7. Воспламенительный заряд: 1 —  прополоч­
ная корзинка; 2 — заряд воспламенителя; 3 — ка­
бель; 4 — пиросвеча; 5 — заряд основного топ­
лива

Рис.  8. Установка воспламенительной 
камеры в сопле: 1 — сопло двигателя; 
2 — воспламенитель воспламенитель­
ной камеры; 3  — заряд воспламени­
тельной камеры; 4 — пластмассовая
заглушка

Р а з м е щ а ю т с я  воспл амени тель­
ные з а р я д ы  на переднем д н и ­
ще камеры,  а в случае  у с т а ­
новки нескольких за ря до в  
часть их м ож ет  быть р а з м е щ е ­
на п на задне м днище.

Д л я  за п у с к а  двигателей  
больших тяг прим еня ют вос­
пл аме нител ьны е камеры,  к о ­
торые п ред ста вл яю т собой м а ­
ленький двигатель  твердого 
топлива  с соплом (рис. 8) .  В 
каме ре  воспл амени теля  н а х о ­
дятся  з а р я д  из в ы с ок ок ало ри й­
ного топлива  и собственный 
воспламенитель ,  в качестве  к о ­
торого может  использоваться  
пиросвеча . У с тан авли ва ю тс я  
воспл аменительные ка м еры  на 
переднем днище или в сопле 
двигателя .  Р а с п о л о ж е н и е  вос ­
пламенительной ка м еры  в соп­
ле д ви гател я  позволяет быстро



поднять  давлени е  в основной камере ,  если сопло двигате ля  з а г л у ­
шено. После  сра ба т ы в а н и я  воспламенит еля  он вылетает  из сопла.  
Поэт ому  без ущерб а  для  полезной нагрузки он может  быть в ы п ол­
нен массивным.  Во спла менит ельны е кам еры м о г у т  достигать  з н а ­
чительных размеров .  Например,  в С Ш А  р а з р а бо т а н а  во сп лам ен и­
тель н ая  к а м е р а  д иа метром  0,76 м и длиной 4 м. Тяг а  этой ка м еры  
состав ляет  113 т, а продолжит ельно сть  работы 0,7 с [4].

Д р у г и е  конструкции вос пламенителей обусловлены особеннос­
тями конструкции н условий эксплуатаци и двигателей.

В р а з р а б а т ы в а е м ы х  Р Д Т Т  многократного  включения система 
за пус ка  сложнее  и имеет несколько воспламенителей (рис. 9).  
К а ж д ы й  из них состоит из прочного корпуса  5 с за р ядо м  4 н соп­
ла  .2,за кр ытого  прорывной д и а ф р а г м о й  ,3. Д и а ф р а г м а  ра ссчи тан а  
таким образом,  чтобы она в ы д е р ж и в а л а  давлен ие  газов в к ам ер е  
двигателя ,  но п ро ры валась  давлен ием  газов  при включении вос пл а ­
менителя.  Осколки д и а ф р а г м ы  не д о л ж н ы  выб расыват ься  в ка меру  
сгорания ,  т ак  к а к  они могут повредить  топливный з а р я д  и сопло 
двигателя .  Это достигается  распо ложе нием  насечек  на поверхности 
диа ф р а г м ы ,  по которым происходит ее разрыв.  Д л я  за щ и т ы  от н а ­
грева  на поверхность д и а ф р а г м ы  наносится слой силиконовой ре-

Рис. 9. Воспламенительное устройство .многократного 
включения:  / — воспламенитель (5 штук,  ра сположен­
ных по окружности) ;  2 — сопло; 3 диафрагма;  4  — 
з а р яд  воспламенителя:  5 —  корпус;  б — воспламенитель­
ный заряд;  7 — пиропатрон;  8 — амортизатор



зины. Д л я  за щ и т ы  от вибраци й во время ра бо ты д ви гате л я  воспла­
менительный з а р я д  установлен в ам ор ти затор  8.

В связи с выгоранием топлива  свободный объем в к ам ер е  д в и ­
гател я  после ка ж д о го  запуск а  увеличивается .  П оэ тому д л я  с о з д а ­
ния в к ам ер е  сгорания  необходимого  д л я  за пу ск а  дав л е н и я  прихо­
дится  регулир ова ть  п л о щ а д ь  критического  сечения сопла д в и г а ­
теля.

1.4 СИСТ ЕМА В Ы К Л Ю Ч Е Н И Я  Д В И Г А Т Е Л Я

Эта система применяется  в случаях,  когда  требуется  п р е к р а ­
тить р або ту  дв иг ате ля  при дост ижени и ракетой з адан но й скорости 
или необходимо гашение  з а р я д а  д л я  повторного запуска .  Систе­
ма выключения  всегда  у с тан ав ли ваетс я  на последней ступени м е ж ­
континентальных баллистических ракет,  так  ка к  точность их по л е ­
та  в большой степени зависит  от точности в ы д ер ж и в а н и я  з адан но й 
скорости в конце  активного  участка .

Основной частью системы выключения Р Д Т Т  являе тся  узел  от ­
сечки тяги. Кроме него, к этой системе относятся  электродетонато-  
торы, обеспечивающие с р абаты в ан и е  узла отсечки тяги, и у п р а в л я ­
ю щ ая  электрич еская  система.

В нас тоящее  время используются  два  метода отсечки тяги: 
н ей тр а л и за ц и я  действия тяги и гашение  горящего з а р я д а  твердого 
топлива .

Первы й метод за кл ю ча е т с я  в том, что в определенный момент  
времени создастся  тяга,  р а в н а я  по величине,  но про тив оп оло ж на я  
по нап ра влени ю нор мально действующей тяге.  О су ще ствляет ся  это 
при помощи узла  отсечки тяги, который пр ед ставляет  собой ряд  
сопел противотяги (рис, 10).

Во время работ ы двиг ате ля  сопла противотяги пер екрыты и 
истечение продуктов  сгорания  происходит  только  через основное 
сопло.  В момент  отсечки двигател я  взрывом элек тро дето н ат ора  5 
под рываетс я  болт 4, уд ер ж и в а ю щ и й  за глуш к у  3, которая  в ы б р а с ы ­
вается  давлением газа.  Д л я  тепл оза щи ты за гл ушки  и болта  внут ­
ренняя  полость сопла  со стороны ка меры  сгорания  за пол няе тс я  
тепло изо лир ую щим веществом.  Сопла  противотяги обычно р а с п о ­
ла г аю т ся  на переднем д ни щ е  каме ры.  Дейс твие  тяги п р ек р ащ ается  
через 0,00005 с, что позволяет  регулиро вать  конечную скорость  р а ­
кеты с точностью 10 м/с [3].

Второй метод выключения двиг ате ля  основан на полном п р е ­
к ра щ ен ии  горения за р яда .  Н аи б о л е е  простой способ гаш ен ия з а р я ­
д а  основан на быстром снижении д ав л е н и я  в к ам ер е  двигател я ,



Puc.  -jQ. Узел сЯВки тяги e соплами противотяги: 
а — схем3 нейтрализации тяги; б — конеJi рукцпя 
сопла проти:в|К1ш: 1 — сопло двигателя; 2 — соп­
ла прОШВ^ягй; 3 ЙЯаглуВДЩг Л — (млт; . 
|растродет#атор

Р щ .  11. О к н с щ Ш  гашения заряда: 1 -*®бШ ма; ж 
кольца; ^ ^  крыщИз; 4  — детонирующий шнур



Опытным  путем было обнаруже но,  что существует  критиче ск ая  ве­
личина  скорости понижения д ав лен ия  в ка мере  ( d p / d т ) кр, обеспе­
ч и в а ю щ а я  пр ек раще ние  горения.  Эта величина  зависит  от состава  
топли-ва и дав лени я  в камере.

Узел гашения з а р я д а  выполняется  в виде нескольких од и н а к о ­
вых по р а зм ера м ,  симметрично ра спо лож ен ны х  на боковой стенке 
ка м е р ы  окон, которые з акр ы ты  во время ра бо ты д в и г а те л я  и о т ­
крыв аю тся  при подаче  команды на выключение.  Один из вариантов  
конструкции окон приведен на рис. 11. Глубина  надреза  на обой­
ме и количество взрывчатого  вещества  подби раются  таким о б р а ­
зом, чтобы разд ел и ть  обойму без пов реж дения корпуса двигателя .  
Тако й способ выключения д ви гател я  обеспечивает  фикса цию ск о­
рости ракеты е точностью до 6— 7 м/с.

П ри  выключении двиг ате ля  вторым методом н аб л ю д ает ся  им ­
пульс последействия  тяги за счет истечения газов через основное 
сопло.  Д л я  снижения импульса последействия тяти можно од но вре ­
менно со сбросом дав л ен и я  проводить  ее не й трали зац ию  с по ­
мощью сопл противотяги.  П ре дп олага ется ,  что таким способом 
мо жн о  будет обеспечить конечную скорость раке ты с точностью 
до 0,3 м/с.

В Р Д Т Т  не уп ра вляем ы х  ракет,  а т а к ж е  в Р Д Т Т  старто вых у с ­
корителей обычно используется  самовыключение .  При этом стре ­
мятся,  чтобы выключение  нас тупал о при полном выгорании  топл и­
ва и плавном падении давлен ия .  О дн ако  иногда самов ыкл ючени е  
соп ровож дае тся  частичным раз руш ен ием  за р яда .  После  этого п а д е ­
ние д ав л е н и я  в к ам ер е  не подчиняется  определенному закону.  Г о ­
рение пр е к р а щ а е т с я  в результате  сни жения давл ен ия  до опр еде ­
ленной величины, и полного выгорания  з а р я д а  не происходит.  Т а ­
кой р е ж и м  сам овы клю че ния  н еж елателен ,  особенно д л я  боевых 
ракет ,  т ак  как  приводит к большому разб росу  значений скоростей 
в конце активного  участка  полета.



2. К ОНСТРУКЦИЯ КАМЕРЫ Д В И Г А Т Е Л Я

2.1. К О Н С Т Р У К Т И В Н Ы Е  С ХЕ М Ы  К А М Е Р Ы

В камере двигателя разм ещ аю тся заряд  твердого топлива, вос­
пламенитель и ряд вспомогательных устройств. К амера состоит 
иКжЬрпуса и соплового блока. К аж ды й из? '||тад |^лем ен тов ..лм еет 
несущую конструкцию и теплозащ иту. Камера', долж на обладать 
достаточной прочностью при вяу тр ен н |й ‘ давлении . 5—8 М П а 
(50—80 ктИ см2) и температуре продуктов сгорания 2500—3500 К. 
В то;;;^ е  время конструкция камеры долж на быть простой^- техно­
логичной и иметь небольшую массу.

На конструкцию камеры  большое в гЦ ян щ  Щ саЗнЩ ет способ 
установки заряда , в р ^ в |с и м ^ ш |о ;’#: коШ роЩ ^раз^ичают вкладной 
Щ скрепленный зар ш ы . '

ВкЩднофЩряд''(рйе;. 12р':: с м б о ^ о  в$йнМ1^>ш|стся i j^ ^ -e p y .  
В д у  его поверхностью и корпусам ^штшры имеется
зазор,;jioTOрый во время работызаполнен горячим r ip p l .  П о в т о р  
вЩбльшин#В;Ш;РШ Ш В'‘*тенки: Цамеры ЩОрания ДРЙКЕы .рметЦ 
Теплдаащитное покрырщ. Д ля центровщ ’$§^р ;щ а»и я ^ р я д а  внут-

Рис. 12. Схема РДТТ с вкладным з а р я д к  у  — корпуе; 2 — заряд; 3 —  брониров­
ка; 4 — вкладыш; 5 — воспламенитель; 6 — узел стыковки



ри ка м еры  применяют сопловые решетки или Другие п о д д е р ж и в а ю ­
щие устройства.  Преимуществом такой конструкции двигателя  я в ­
ляется  возможность  применения нитроц елл юло зн ых  топлив и б ы ст ­
рой смены заря дов ,  недостатком — у тяж ел ен ие  конструкции.  К о ­
эф фици ент  конструкции и для таких Р Д Т Т  равен 0,13— 0,15 [9].

Ск репленный з а р я д  (рис. 13) получается  залив ко й , смесевого 
топлива  в кам еру сгорания или плотно встав ляет ся  и при кл еив ает ­
ся к стенкам камеры.  При этом между за р яд о м  и стенками камеры 
з а з о р а  .нет, Горение  з а р я д а  происходит  по поверхности внутренне­
го к а н а ла .  Горячие газы сопри кас ают ся  со стенками ка меры  только 
в местах,  где нет з а р я да .  Поэтому о б щ а я  масса  используемого  
Теплозащитного покрытия невелика .  В большинстве  случаев нет 
необходимости в фик сации з а р я д а  при помощи решеток.  Д л я  и з ­
готовления  корпуса могут  использоваться  легкие ма тер и алы:  т и ­
тан,  алю мин иев ые  спла вы и пластмассы.  Все это позво ляет  з н а ч и ­
тельно улучшить  массовые хар ак терис ти ки  дв иг ате ля  (а  =  0,1 — 
0,12).  О дн ако  та к а я  конструкция менее универсальна ,  чем пр еды ­
дуща я,  так  как применима только  при использовании смесевого 
топлива ,  позв оляю щег о отливать  з а р я д ы  больших разме ров  и о б ­
л а д а ю щ е г о  достаточной эластичностью.  Р Д Т Т  современных б а л ­
листических ракет  выполняются  именно по такой схеме.

стеклопластика; 2 — теплоизоляция; 3 — заряд; 4 — заднее дни- - 
ще; 5 — сопло; в — поперечная прорезь; 7 — воспламенитель; 8 —  
переднее днище

2,2. КОРПУС КА М Е РЫ  СГОРАНИЯ

Корпус  камер ы является  силовым элементом,  в о с пр и ни м аю ­
щим внутреннее  дав лен ие  и тепловые на п ря ж ени я ,  которые возни­
кают в результате  его нагрева при горении за ря да .  Вместе  с тем 
он являе тся  частью корпуса ракеты и воспринимает  нагрузки,  д е й ­
ств ующ ие на ракету  во всех с луч аях  ее эксплуатации.
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2.2.1. Несущая конструкция корпуса

В большинстве случаев корпус выполняется в виде цилиндри­
ческой обечайки, закрытой с торцев передним и задним (сопловым) 
днищем. Опытным путем установлено, что минимальная масса кор­
пуса (с учетом теплозащ иты и массы межступенчатых отсеков) для 
заряда заданной маосы получается при отношении длины корпуса 
к диаметру, равном 2— 5 [10].

Д нищ а могут выполняться заодно с цилиндрической частью и 
отдельно. В большинстве конструкций переднее днище выполняет­
ся отдельно. Обычно днищ а имеют выпуклую форму. Плоские 
днищ а обладаю т малой жесткостью и применяются только для 
корпусов небольшого диаметра.

Заднее днищ е и сопловой блок часто выполняются в виде еди­
ного узла (см. рис. 12). Оба днищ а используются для крепления 
устройств системы управления двигателем. Н а днищ ах могут быть 
расположены узлы стыковки с переходными отсеками, через кото­
рые передаю тся нагрузки от смежных ступеней, полезного груза 
или приборного отсека.

М асса корпуса составляет наибольшую часть массы конструк­
ции двигателя. Поэтому для изготовления корпусов используют 
материалы  с высокой удельной прочностью. В настоящ ее время 
применяют корпуса металлические и из композиционных м атери­
алов.

Металлические корпуса. М атериалами для корпусов служ ат 
углеродистые или малолегированные легкосвариваемы е стали, ти ­
тановые или алюминиевые сплавы.

М еталлические корпуса больших РД Т Т  изготавливаю т ш там ­
повкой отдельных деталей и их последующей сваркой. После свар ­
ки для уменьшения разностенности и повышения точности вы дер­
живания внутреннего диаметра производится дополнительная ме­
ханическая обработка, чащ е раскатка. При этом упрочняются м а­
териал стенок и сварные швы. С целью упрочнения такж е прово­
дят термообработку сваренных корпусов, вклю чая закалку  и от­
пуск. О днако размеры  корпусов при этом ограничены возмож нос­
тями имеющегося оборудования. Поэтому большое значение при­
дается разработке никелевых мартенситостарею щ их сталей, уп­
рочняемых старением.

Корпуса РД Т Т  небольших размеров изготавливаю тся из бес­
шовных труб раскаткой и точением.

Корпуса из композиционных материалов. Из композиционных 
материалов для изготовления корпусов часто используют стекло­
пластики, которые характеризую тся высокой прочностью на рас­
тяж ение и малой плотностью ( - ~ 2  г/см3),



И зг о т ав л и в а ю т с я  стек лопла сти ков ые  корпуса намоткой отде л ь ­
ных нитей или ленты из стеклоткани на соответствующую форму.  
Н а и б о л е е  ра сп рос тран ен а  спи ра льн ая  н ам отка  непрерывной стек- 
лоленты,  пропитанной смолой, на в р а щ а ю щ у ю с я  оправку.  Такой 
способ позволяет  сде лать  и д ни щ а  заод но с обечайкой из стек ло­
пл астика ,  и получить корпус  конструкции «кокон» (см. ,рис. 13). 
Технология  изготовления  корпусов  из стекл опл астика  описана в л и ­
тературе  [11, 12].

Д л я  присоединения съемного  днища,  з а г л у ш е к  и прочих к р е ­
п еж н ы х  дет алей в процессе н а м о т к и  в оболочку з а к л а д ы в а ю т с я  
м ета ллические  элементы.  Конструкция этих элементов д о л ж н а  
быть такой,  чтобы нагрузки,  пе редава емы е  на стеклопластик,  были 
ра ссредоточенными и н а п р яж е н и я  сдвига ме ж д у  слоями стек ло­
п ластик а  незначительными.  Обеспечивается  это увеличением п л о ­
щад и опорной поверхности з а к л а д н ы х  элементов ,  а т а к ж е  выбором 
расстоя ния  I (рис. 14). М ас с а  за к л а д н о й  металлич еской  арм а ту р ы  
доходит до 45% от общей массы корпуса  [12].

Рис.  14. Конструкция закладных элементов: а — для резьбового 
соединения; б — для фланцевого соединения: 1 — элемент с резь­
бой; 2 — закладное кольцо; 3 — шпилька

В связи  с трудностью контроля  изготовленных стек лопл асти ко ­
вых конструкций особое значение имеет от ра бо тк а  технологии и з ­
готовления ,  тщател ьны й контроль исходных материа лов  и р е ж и ­
мов технологического процесса.

В табл .  2.1 приведены некоторые п а р а м е т р ы  корпусов Р Д Т Т  
первой ступени р а к е т ы  «П оларис»  модификаций Л-1 и Л-3. К а к  
видно, при использовании ст еклоп ластика ,  несмотря на ув ел ич е­
ние то лщ ин ы стенки, масса  корпуса  существенно уменьшается .

Необходимо т а к ж е  отметить,  что при отлаж енн ой  технологии 
стоимость  стеклопластиковых корпусов меньше,  чем м е та л л и ч е ­
ских.

В нас тоящее  время  освоено изготовление стеклопла сти ков ых 
корпусов относительно небольших размеров .



Т а б л и ц а  2.1
Некоторые параметры корпусов РДТТ  
первой ступени ракеты «Поларис» [4]

Модифи­

кация

Материал корпуса 

РДТТ

11 лот нос гь 
материала, 

г/см3

Толщина 

стенки, мм

Масса корпуса 
без теплоизоля­

ции.*' ’кг

Л-1 Тонкостенный стальной 
корпус

7,8 5,6 862

А-3 Стеклопластик 2,0 8,1 433

Соединения корпусов. Р а з ъ е м н ы е  соединения при меняются  для  
креплен ия  отъемных днищ,  сопл, приборных отсеков, различ ных  
люков и з а г л у ш е к  .Такие соединения необходимы т а к ж е  при ис­
пользовании секционных Р Д Т Т  (разд .  3.2).  Основное требование  
к р а зъ е м н ы м  соединениям корпусов за кл ю ч а е т с я  в том, чтобы они 
были герметичными и н ад еж н о  пе реда вали нагрузки,  возн икаю щие 
в полете при работ е  РД Т Т .

При небольших д и а м е тр а х  корпусов обычно применяют р езь б о­
вые соединения (рис. 15, а ).  Усилие з а т я ж к и  в таких соединениях 
невелико,  т ак  ка к  для их герметизации обычно используют р е з и ­
новые кольца  круглого сечения.  При больших д и а м е т р а х  наибол ее

Рис. 15. Конструкция соединений: а — резьбового;  6 — фланцевого; 
в — шпоночного: / — уплотнительное кольцо; 2 — выступы под ключ; 
3  — шпилька; 4 — гайка; .5 — углубление в стенке под ключ; 6 —  
шпонка; 7 — обойма



Надежным являе тся  ф лан це во е  соединение  (рис. 15, б ) .  Д л я  у луч ­
шения аэр од ин ам и ки  корпуса выступание  фл ан це в  стремятся  
уменьшить.  С этой целью гайки р а з м е щ а ю т  в углублениях,  выфре- 
зе рованн ых  в стенке корпуса.  О д н ак о все равно в этом случае  н а ­
рушение  аэро дин ам и ки  корпуса больше, чем при других соедине­
ниях. Кроме того, флан це во е  соединение  отличается  большой м а с ­
сой и трудоемко в изготовлении.  Поэтому,  если п о з в о л я е т  условия  
Прочности, при меняют другие  конструкции соединений. Напр и ме р,  
шпоночное соединение (рис. 15, в) мало  ух уд ша ет  аэро дин ами ку  
корпуса .  Осевое  усилие  здесь передается  через кольцевую шпонку 
из мягкой стали.  Эта  шпонка  при м о н т а ж е  зат яг и ва ется  в соеди­
нение путем пропорота  корпуса относительно обоймы днища.

Контроль корпусов. Увеличение ра зм ер ов  двигателей и пов ы­
шение требований к их над ежности привели к необходимости р а з ­
работки н ер а з р у ш а ю щ и х  методов контроля  корпусов.  Та ким  путем 
достигается  уменьшение  отказов  двигател я  при контрол ьн ых  ис пы ­
таниях и в эк сп луата ц ии  [10]. Д л я  повышения над ежн ости  п р и м е ­
няется сочетание нескольких методов контроля.  С вар н ы е  швы кон­
тролируются  рентгенографическим и у льт раз вук овы м  методами,  
а т а к ж е  пр он икаю щи ми  краси телями.  Основной м ат ер и ал  корпуса 
контролируется  ул ьтразв ук ов ым  методом и пр он икающи ми краси-  
тел ям и.

Все корпуса проходят  об язат ельно  гидроопрессовку.  Ко нт ро ль­
ное дав лен ие  при этом д о лж н о  быть не ни же  1,05 от макс им альн о 
возможного  д ав л ен и я  в двигателе.

2.2.2. Теплозащита корпуса

Т е п л о за щ и та  корпусов обеспечивается  те пл оза щи тн ыми  по­
крытиями.  Д л я  металлических корпусов при небольшой п р о д о л ж и ­
тельности рабо ты  дв иг ате ля  при меняют теплоизо лир ую щие по­
крытия ,  которые о б л а д а ю т  низкой теплопроводностью и высокой 
температурой плавления .  Они ра з д ел я ю тс я  на напыля емые ,  о б м а з ­
ки и эма левые.  Н а п ы л я е м ы е  покрытия имеют небольшую толщину 
(0,1— 0,5 мм) и наносятся  пламенным или пл азм енн ым способом. 
М а т ер и а л о м  покрытий служит окись алю мин ия (А120 3) или 
двуокись  циркония ( Z r 0 2). При кра тко временн ой работ е  (менее 
1 мин) оба  покрытия допускают температуру до 3700 К [8]. Н е д о ­
статком этих покрытий,  на зы в а е м ы х  керамическими,  являетс я  
растреск ив ани е  и осыпание при больших д еф о р м а ц и ях  деталей,  на 
котор ые  они нанесены.  Д л я  уменьшения хрупкости покрытия вы п о л ­
няют в виде обмазок ,  соде р ж а щ и х  кроме А120 3 и Z r 0 2 асбест, слюду и 
кл ею ще е вещество.  Такие  об мазки  могут быть толщиной до не­
скольких мил лим етров  [13]. Ж а р о с т о й к и е  эмали применяются  д ля



Защиты поверхности стенки от окисления .  Т епл оз ащ ит ны е  свойства 
эма лей относительно низкие.

Д л я  з а щ и т ы  стенок те п л о н ап р я ж ен н ы х  корпусов при большом 
времени ра бо ты  дв иг ате ля  используют абл и рую щ ие  т е п л о з а щ и т ­
ные покрытия,  которые можно разд ел и ть  на две груп пы — покрытия 
с поверхностным и внутренним уносом вещества .

П ок ры тия  первой группы при действии высокой темпе ратуры 
р а з л а г а ю т с я  щ р а з ру ш аю тся ,  начиная  с поверхности.  Т ол щи на  п о ­
крытия во время работ ы непрерывно уменьшается .  Д л я  из готовле­
ния их ч ащ е всего используют а р м ир ован н ы е  стекловолокном или 
асбестом каучуки.  Заг отовки покрытия обычно выпо лняются  в ви ­
де  листов,  которые затем  при кле ива ютс я  к внутренней поверхнос­
ти корпуса.  Та ки е  покрытия имеют тол щ ин у от 2 до 300 мм [14].

П ок ры тия  второй группы состоят из армир овк и и компонента,  
вы пол няю ще го  роль  теплопоглотителя .  В качестве  такого к ом п о­
нента наибол ее  часто используют т е рм ооб ра бот анн ы е  ф е н о л -ф о р - 
м альдегид ны е смолы.  При термическом р а зл ож ени и их происходит  
коксование  — образ уется  пористый обугленный слой и выд еляет ся  
газ,  д иф фу н ди рую щи й к поверхности.  Н еоб хо дим ая  прочность 
обугленного  слоя обеспечивается армировкой из асбестовой ткани,  
стекловолокна  и др.  Т олщ и н а  зоны коксовани я  во время рабо ты  
двиг ате ля  непрерывно растет,  в то время ка к  толщ ина всего т еп ло­
защ итн ого  покрытия меняется  незначительно.  Достоинс твом  по ­
крытий второй группы являе тся  более высокая  эрозионна я  стой­
кость. П оэтом у они часто используются  в конструкциях сопл д в и ­
гателей.

Эле мен ты те пл оз ащи тн ых  покрытий второй группы из го т а в л и ­
вают методом прессования  в пресс-формах с последующей у с т а ­
новкой в конструкцию. Во зм ож н о фо рмо ван ие  непосредственно в 
корпус двигателя .  При этом часть конструкции вместе с т е п л о з а ­
щитным покрытием необходимо п ом ещ ать  в печь д ля  по л и м е р и за ­
ции смолы.  В этом з а кл ю ча ется  нед остаток  р а с с м ат р и в а е м ы х  
покрытий.

К т е пл оза щ и тн ы м  покрытиям  второй группы относят  и ко н ст ­
рукционные арм ир ов анн ые  пластмассы.  Так,  стеклопластик,  из к о ­
торого делаю т  корпуса  камеры,  м ож ет  одновременно выполн ят ь  и 
роль  абл и ру ю щ его  покрытия.  О дн ако  в этой роли он уступает спе­
циально по добра нным композициям.

К ро ме перечисленных для  за щ и т ы  стенок корпуса  применя ют 
акт ивные те пл оза щ и тн ы е  покрытия,  которые п р е дста вляю т  собой 
медленно горяще е  твердое  топливо.  При  е ю  сгорании об раз уют ся  
газы,  у ве лич ив аю щ ие  тягу двигателя .  К  концу ра бо ты  д ви гател я  
т ако е  покрытие  полностью выгорает.



2.3. С О П Л О В О Й  Б Л О К

Конструктивно сопловой блок состоит из одного или несколь­
ких сопл. При мен ен ие  многосоплового блока  (обычно из четырех 
сопл) вы зв ано  стремлением уменьшить  длину сопл и их массу.  
Кроме того, в этом случае  для  упр авлени я  ракетой достаточно к а ­
чания  сопл только  в одной плоскости и не ну ж ны  дополнительные 
устройства  для уп равлени я  по крену. О д н ако  в многосопловом 
блоке  потери скорости газового потока  больше, а удельный и м ­
пульс тяги меньше,  чем в односопловом.

Д л я  умень шени я длины ка м еры  и длин переходных отсеков 
■многоступенчатой ракет ы применяются  утопленные сопла (см. 
рис. 20).  Гл уб и на  погру жен ия сопл в ка меру  д л я  к р у п н о г а б а р и т ­
ных д вигателей  соста в л я е т  до  50% дли ны  сопла [15].

Сопловой блок являет ся  самым н а п р яж е н н ы м  в силовом и теп ­
ловом отношении узлом Р Д Т Т .  Кроме того, внутренняя  по верх­
ность сопла по дверж ена  сильной эрозии,  особенно при ис п ол ьз ова­
нии топлив с д о б а в к а м и  порошков мета ллов  (алюминия,  б ер и л ­
лия  и других ) .  П р од ук ты  сгорания т а к и х  топлив со д е р ж а т  т в е р ­
дые частицы окислов металлов,  которые о к а з ы в а ю т  абрази вн ое  
воздействие.

В общем случае  сопло состоит из несущей конструкции и теп ­
лоза щи ты .  Н е с у щ а я  конструкция обеспечивает  целостность сопла,  
воспри ним ает  все виды наг ру зо к  и передает  их ра вно де йст вующу ю 
на корпус  ка м еры  двигателя .  Те пл оза щ ит а  сопла в основном осу­
щ ествляетс я  теми ж е  способами,  что и корпуса  кам еры сгорания .  
Сопловой блок через несущую конструкцию крепится к корпусу 
к ам еры дв иг ате ля  при помощи сварки,  резьбового,  фланцевого  
соединения пли другими способами.

В связи с наличием те пл оза щ и ты  дол я  соплового блока  в о б ­
щей массе  конструкции Р Д Т Т  весьма зн ач ите льна  и сос тав ляет  
30— 50% [4]. Поэт ому при про ектировании сопл много вниман ия 
уделяет ся  снижени ю их массы.  Д л я  дост иж ени я  этого сверхзв уко ­
вую часть сопл стремятся  сделать  по возможности более короткой 
путем уменьшения степени ра сшир ени я и применения п ро ф ил и­
ровки.

В зависимости от конструктивных различ ий можн о выделить  
следую щие основные типы сопл: неп одвижные,  к ач аю щ и еся  и по­
воротные,  а т а к ж е  регулируемые.

2.3.1. Неподвижные сопла

Н епо д в и ж н ы е  сопла  могут быть простыми и составными.
Простые  сопла и зг отавли вают ся  целиком из одного м ате р и а ла .  

Т аки е  сопла  применяются  при малом времени р аб о ты  двигателя .



М еталлические простые сопла выполняю тся точеными й сварными 
(рис. 16). Теплозащ ита их обеспечивается емкостным охлаж дени­
ем, поэтому они достаточно массивны. В критической части сопла 
делается цилиндрическая проточка для уменьшения эрозионного 
разруш ения. Д лина проточки 3— 5 мм. Сопла из пластиков обыч­
но выполняются прессованием. Теплозащ ита их обеспечивается об­
разованием во время работы двигателя обугленного сл^я.

а .

2

Рис. 16. Простые сопла РДТТ: а  — точеное; б — сварное, уста­
новленное под углом к оси двигателя: 1 — цилиндрическая 
проточка; 2 — заглушка

Составные сопла имеют металлическую  или стеклопластиковую  
несущую конструкцию и местную или общую теплозащ иту. Эти 
сопла могут работать более длительное время, чем простые. Кон­
струкция составных сопл приведена на рис. 22 и рассматривается 
в разделе 2.2.4. Составные сопла такж е используются для пред­
стартовой настройки двигателя. И зменение размеров критического 
сечения в этом случае осущ ествляется сменой вкладыш ей,

2.3.2. Качающиеся и поворотные сопла

К ачаю щ иеся и поворотные сопла являю тся управляю щ ими и по­
зволяю т отклонять поток газов в одной плоскости или в любом н а­
правлении. В качаю щ ихся соплах отклоняется сверхзвуковая часть 
сопла, а в  поворотных — все сопло целиком. Д л я  этого в зоне кри­
тического сечения или в конце камеры  сгорания долж но устанав-



Лишаться шар н ир но е  соединение.  Требование  к этоМу соединению 
з а кл ю ча ется  в обеспечении малого  момента  трения  и над еж но й 
герметичности.

Бо лее  широкое  рас пространение  получили ка ч аю щ ие ся  сопла,  в 
которых ш арн ирное  соединение меньших разме ров  и меньше м а с ­
са подвижной части сопла.  О д н ако  в этом случае  соединение н а х о ­
дится  в зоне м ак с и м а л ь н ы х  тепловых потоков. В озн икаю т большие 
термические  деф ор мац и и сочлененных деталей.  При работе  в мес ­
те соединения неподвижной и подвижной частей сопла  воз никают

возм ущ ени я газового потока,  кото­
рые способствуют эрозии кр и ти че ­
ского сечения [15].

Простейшее шар нирно е  соедине­
ние (рис. 17) обеспечивает  о ткл о­
нение сверхзвуковой части сопла  в 
любом на пр авлени и на угол у. О д ­
нако сила тяги от сверхзвуковой 
части сопла передается  через т ру ­
щиеся поверхности,  что приводит к 
увеличению момента трения  в сое­
динении. Д л я  снижения трения  по­
верхность ш ар н и р а  покрывают г р а ­
фитовой смазкой.  Тем не менее при 
прогреве  и охл ажд ени и ко н ст ру к­
ции возможно за кл и н и ван и е  сое­
динения.

Д л я  устранения  этого недостатка  были р а з р а бо т а н ы  ко н стр ук ­
ции, в которых функции шар н ир а  и уплотнений разделен ы (рис. 18, 
19). В конструкции,  показанн ой на рис. 18, о т к л о н я ю щ а я с я  часть 
сопла  связан а  с неподвижной с помощью универсального  шар н ир а ,  
который допускает  отклонение в двух  плоскостях.  Этот ш арнир 
образ ова н кольцом 6, соединенным дву мя  осями 5 с подвижной 
частью сопла,  и осями 3 (которые пер пен дикул ярны осям 5) с к о р ­
пусом. Через  шарнир передается  сила тяги от сверхзвуковой части 
сопла.  Сферические поверхности неподвижной и подвижной частей 
сопла  образуют  уплотнение.  О дн ако  герметичность его низка я  и 
часто наб люд ает ся  прорыв газов.  Поэтому д ля  уплотнения пр и ме­
няют сильфоны (рис. 19). В приведенной конструкции исполь зу ет­
ся простой шарнир,  хотя воз можн а  и установка  универсального  
ш ар н ир а .  За зо р  ме жд у подвижной и неподвижной частями сопла 
может  быть достаточно большим.  М е ж д у  сильфоном и д ет а л я м и  
сопла  образуется  за ст ойная  зона  газов с относительно низкой т е м ­
пературой.  Д л я  пред отв ращ ени я р азд уван ия  енльфона  от вну тре н­
него д ав л ен и я  в его впад ина х у с тан авл и ваю тся  стал ьн ые  ко льц а  6.

Рис. 17. Качающееся сочло со 
сферическим шарниром: 1 —
основание сопла; 2 — подпят­
ник; 3 — сферический наконеч­
ник; 4 — вкладыш; 5 — тепло­
изолирующий слой; в — сверх­
звуковая часть сопла



В поворотных соплах исклю чается эрозия материала в месте 
соединения подвижной части сопла с неподвижной. О днако оста­
ется проблема подвижного герметичного соединения сопла с кор­
пусом камеры. В конструкции, показанной на рис. 20, для этого ис­
пользуется упругое соединительное кольцо 6, которое состоит из 
набора склеенных профилированных стальных и резиновых шайб.

Рис. 18. Качающееся сопло 
с универсальным шарниром 
и контактным уплотнением: 
1 — основание сопла; 2 — 
вкладыш; 3  — оси корпуса 
(на рисунке совмещены 
проекции двух взаимно пер­
пендикулярных сечений); 
4 — сферический наконечник 
из графита; 5  — оси кольца; 
6 — кольцо универсального 
шарнира

Рис. 19. Качающееся сопло с простым 
шарниром и сильфонным уплотнени­
ем: 1 — основание сопла; 2  — нако­
нечник сопла; 3  — вкладыш; 4 — ось; 
5 — сильфоя; 6  — защитные кольца

Оно может воспринимать без 
существенных деформаций
большие осевые нагрузки. В то 
ж е время для деформации 

кольца в поперечном направлении не требуется больших усилий. 
Во время работы двигателя упругое кольцо сж ато осевой силой от 
давления газов в камере сгорания, превыш ающей силу тяги сопла. 
При этом сила тяги через кольцо 6 передается на крыш ку 9. Р ези ­
новая диаф рагм а 7, обугливаясь с поверхности, в течение заданно­
го времени обеспечивает герметичность соединения. Н а небольших 
соплах допустимые углы  отклонения такой конструкции составля­
е т  до 20°, а у больших сопл до 2— 5°, что вполне достаточно.



Рис.  20. Поворотное утопленное сопло: 1 — топливный заряд; 
2 — теплозащитное покрытие; 3 —-несущая конструкция сопла; 
4  — кронштейны; 5  — рулевая машина, установленная в сфе­
рическом шарнире (четыре машины через 90°); 6 — упругое  
соединительное кольцо (23 резиновые прокладки толщиной 
6,3 мм и 23 стальные шайбы толщиной по 1,3 мм); 7 — резино­
вая диафрагма; 8 — положение диафрагмы 7 при отклонении 
сопла; 9  — крышка

2.3.3. Регулируемые сопла

Рис.  21. Регулируемые сопла: а — предварительно 
настраиваемое; б — авторегулируемое: 1— втулка; 
2  — центральное тело; 3 — винт; 4 — грибок; 5 —  
пружина  
30

Р егу л и р у ем ы е  соп­
ла  Р Д Т Т  поз воля ют  
изм енять  п л о щ а д ь  к р и ­
тического сечения р а с ­
смотренными выше 
способами (см. рис. 2).  
В сущест вую щих ко н ­
струкциях регу лир уе­
мые сопла в основном 
используются  д л я  п ред ­
стартовой настройки 
двигателя .  В тако м  
сопле  (рис. 21, а) п е ­
ред стартом ц е н тр а л ь ­
ное тело 2 мо жн о пе­
реместить вдоль  в т у л ­
ки 1, пов орач ив ая  его 
на  винте  3.



Н а рис. 21, б приведена конструкция авторегулируемого сопла, 
в котором грибок 4 находится с одной стороны под действием си­
лы давления газов, а с другой — силы пружины 5. При повышении 
давления в камере выше заданного грибок передвигается, сж имая 
пружину и увеличивая площ адь критического сечения сопла, что 
приводит к снижению давления. Таким образом, автоматически 
обеспечивается поддерж ание постоянного давления в камере. О д­
нако точность такого регулирования давления газов в кам ере 
низкая.

В связи с трудностью теплозащ иты центрального тела рассмот­
ренные конструкции применяются в ненапряженных двигателях 
при малом времени работы,

2.3.4. Теплозащита сопл

С увеличением времени работы  двигателя свыше 5 с емкостного 
охлаж дения сопла становится недостаточно. В дополнение к нему 
приходится применять другие более эффективные способы теплоза­
щиты. При этом сопло услож няется и становится составным.

В особо"тяжелых условиях находится зона критического сече­
ния, где величина тепловых потоков в стенку максимальна. В то 
ж е время увеличение площади критического сечения за время р а ­
боты двигателя в большинстве случаев допускается не более 5%' 
[15]. Поэтому в первую очередь возникает необходимость усилен­
ной теплозащ иты этой зоны. Т акая  местная теплозащ ита выполня­
ется обычно в виде вкладыш ей из тугоплавкого м атериала, кото­
рые устанавливаю тся в проточки сопла (см. рис. 17— 19). Т ак как  
вклады ш  за  время работы двигателя мож ет разогреться до весьма 
высокой температуры, между ним и конструкцией сопла проклады ­
ваю т слой теплоизоляции.

Сопловые вкладыш и работаю т в исключительно тяж елы х усло­
виях. Они подвержены эрозии под действием высокотемпературного 
потока газов, несущего твердые частицы. И з механических нагру­
зок наибольш ее влияние на их работоспособность оказываю т тер­
мические напряж ения, которые могут вы звать растрескивание и 
разруш ение вкладыш ей. Д ля  снижения термических напряжений 
необходимо назначать зазоры  между вкладыш ем и конструкцией 
с учетом термического расш ирения деталей. Эти зазоры  часто з а ­
полняются упругим материалом, одновременно выполняющим 
роль теплоизоляции. Особый случай нагружения, характерны й 
Для вкладыш ей из материалов с низкой теплопроводностью, назы ­
вается тепловым ударом. При запуске двигателя поверхностные 
слои вклады ш а быстро нагреваю тся до высокой температуры, в ре­
зультате чего могут .возникнуть такие термические напряж ения, что 
вкладыш  разруш ается.



М атер и ал ы,  используемые для изготовления  вкла дышей ,  м о ж ­
но ра з д ел и ть  на две группы:  ра зл ич ны е форм ы г р аф и та  и ж а р о ­
прочные мета ллы.

Г р а ф и т  работоспособен до темп ератур ,  близких к темпе ратуре  
субли мац ии (3770 К) .  Од нако при высоких т е мп ерату ра х  резко 
увеличивается  его эрозия,  а графи товые  в к лады ши  к р у п н о г а ба р и т ­
ных сопл могут р а з р у ш ат ь с я  и от термических нап ряж ени й.  Во и з ­
б еж а н и е  этого к механическим свойствам графита ,  идущего на  и з ­
готовление  вкла ды ше й,  п р е д ъ я в ля ю тс я  высокие требования .  К  н е ­
дост атка м  г р афи та  к ак  те пло изоляционного  м а т е р и а л а  т а к ж е  о т ­
носится его относительно высок ая  теплопроводность  (7 
~  186 Вт / ( м -гр ад )  или 0,045 ккал/ (м-с-град)  [16]), вследствие  чего 
во зм ож ен знач ительны й разог рев  несущей конструкции.

П ов ы ш ен ие  эрозионной стойкости г р афи та  достигается  в в е д е ­
нием в его структуру кремния,  в резул ьтате  чего получается  сили- 
цированный  графит .  В настоящее  время вк л а д ы ш и  сопл из г о т а в ­
ливают,  в основном,  из такого г р афи та  [17].

Д л я  изготовления в к л ад ы ш ей  вы со к о н ап р яж ен н ых  сопл п р и ­
меня ют т а к ж е  пиролитический графит,  отли чаю щи йся  ориен тиро­
ванным нап равлени ем  кристаллов .  В на пр авлени и ориентации 
теплопроводность  м а т е р и а л а  в 50— 1000 раз  выше,  а к о э ф ф и ц и ­
ент линейного расш и ре ни я  несколько ниже, чем в поперечном.  По 
сравнению с обычным графи том этот м ате ри ал  об ла д а е т  большим 
пр ед елом  прочности и большей стойкостью к эрозии.  При изготов­
лении в к л а д ы ш а  структура  пирографита  обычно ориентируется  
таки м  образом,  чтобы н а и м е н ь ш а я  теплопроводность  была  в н а ­
правлении,  пе рпен дикулярном  к оси сопла.  Вследствие  низкой теп­
лопроводности в этом нап равлен и и по толщ ине в к л а д ы ш а  возни-,  
кает  высокий градиент  темп ера ту ры  (до 700— 800 К па 1 мм т о л ­
щины ) .  Т ем пе ра тур а  конструкции сни жа етс я  и ее можн о дел а т ь  из 
более легкого,  но нетермостойкого м а те р и а ла  (пластмассы,  а л ю ­
м и н и я ) . О д н ако  пре имущества  п и рографит а  сохраняю тся  только  
до темп ературы  поверхности в к л а д ы ш а  3150 К [15]. При более в ы ­
соких т е мп ера ту ра х  эрозия  его т а к а я  же,  к а к  и у обычного г р а ф и ­
та. В н астоящ ее  вре мя  р а з м е р ы  де талей из п и рографит а  огран ич е­
ны во зм ож н ос тям и технологии производства .

Из  ж а р о п р о чн ы х  м ета л л о в  д л я  в к л а д ы ш е й  сопл прим еня ют 
в о л ь ф р ам  и молибден.  Т ем пе ратур а  плав ления  в о л ь ф р ам а  3640 К, 
а допустим ая  те мп ератур а  стенки в к л а д ы ш а  3480 К. При этой т е м ­
пе ратуре  в ол ьф рам  имеет пр еи мущ ества  перед графитом,  т а к  как  
более стоек к тепловому  удару  и эрозии.  При  более высоких т е м ­
п е ратур ах  стенки приходится при менять  все-таки трафит .  Т е м п е ­
р ату р а  п лавлен ия  молибдена  ниже ,  чем у во л ь ф р ам а ,  и д л я  изго­
товления  в к л а д ы ш е й  он может  применяться  только  в случае  ТОЦ-



лив с низкой температу рой  горения.  Од на ко  молибден,  а т а к ж е  
тант ал  часто используются для изготовления менее т е п л о н а п р я ­
ж е н н ы х  элементов  сопл.

В случа е  значительного  времени ра бо ты  двигателя ,  помимо з а ­
щиты критического сечения,  необходима о б щ а я  те п л о за щ и та  со п­
ла. П р и м е р ы  таких конструкций п ок аза н ы  на рис. 22. В ко н стр ук­
ции на  рис. 22, а о б щ а я  т е пл оз ащи та  обеспечивается  тепл ои зо ли­
рующ им покрытием. В связи  с тем,  что допу ск  на изменение гео­
метрии докритической и закритичес ко й частей сопла  больше, чем 
критического сечения,  д л я  т еп лоза щ и ты  этих участков  широко п р и ­
меняются  абл и р у ю щ и е  покрытия (рис. 22, б, в ).  Выпо лня ю тся  они 
из асбестовых и кв арц евы х  тканей,  проп итанных фенольным и смо­
лами.  Те пл оза щ ит но е  покрытие  и згот ав лив ается  отдельно н а м о т ­
кой ленты  на б о лв ан ку  и затем  крепится  к несущей конструкции.

С увеличением времени раб оты  и па р а м е т р о в  рабочего  процес­
са в ка м е р е  обостряется  пр об лема т еп лоз ащи ты  сопл Р Д Т Т ,  осо­
бенно в месте  критического  сечения.  П оэ тому в нас тоящ ее  время 
ведутся р а бо ты  по создани ю о х л а ж д а е м ы х  в к л а д ы ш е й  и сопл.  П р и ­
менение проточного о х л а ж д е н и я  в Р Д Т Т  при водит  к за м етн ом у  
увеличению массы конструкции.  Бо л е е  приемлемы, в этом отнош е­
нии р а зл и ч н ы е  виды внутреннего охлаж дени я .

Рис.  22. Составные сопла: а — с металлической несущей конструкцией 
и теплоизоляционным покрытием; б — то же, с абляционным покрытием; 
в  —  со стеклопластиковой несущей конструкцией и абляционным по­
крытием: 1 — вкладыш; 2  — теплоизоляция вкладыша; 3 —  теплоизоля­
ционное покрытие; 4 — абляционное покрытие; 5 — стеклопластиковая 
оболочка; 6 — металлическая закладная деталь; 7 — направление слоев 
покрытия
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Н а  схеме, приведенной на рис. 23, по к аза н  способ тепл оз ащи ты  
сопла путем теплоизоляции слоем холодного газа ,  в ы р а б а т ы в а е м о ­
го твердым охладителем 1 [18]. Б л о к  твердого ох лад и тел я  у с т а н а в ­
лив ается  ме жд у з а р я д о м  твердого топлива  2 и зоной критического 
сечения 3. Во время работы двигателя  происходит  термическое  
р а з л о ж е н и е  охладител я ,  в ре зул ьтате  которого об раз уется  смесь 
газов  с низкой температурой,  о б л а д а ю щ а я  до статочн а  высоким 
собственным импульсом тяги. Н а пр и мер,  при исп ользовании в к а ­
честве о хлади те ля  бисборан гидразина  1\2Н 4-2ВНз э к сп ери м ен таль­
но было получено снижение  темп ера ту ры  стенки сопла в 1,5 р а з а  
без ка ких-либ о потерь удельного импуль са  тяти (продукты р а з л о ­
ж е н и я  ох лади тел я  Н 2 и ВЫ об ла д а л и  собственным расчетным и м ­
пульсом 284 с) .  О д н ако  м ате ри ал  ох л ад и те л я  гигроскопичен и х и ­
мически несовместим с веществами,  вход ящ им и в з а р я д  твердого 
топлива ,  что в ы зы вает  усл ож нен ие  конструкции и эксп луата ц ии  
двига тел я .

Рис. 23. Способ теплозащиты сопла Р Д Т Т  с помощью 
твердого охладителя: 1 — блок твердого охладителя; 
2 — топливный заряд; 3 — критическое сечение

В другом проекте  [19] в к л а д ы ш  сопла выполнен из наб ора  к о л ь ­
цевых пластин 1 (рис. 24) ,  изготовленных из тугоплавкого  м е т а л ­

ла. К  торцам  пластин 
прикреплены плоские сте­
рж н и  2, которые ор ие н­
тированы по радиусу  и 
р а в н о м е р н о р а ей р ед е л ен ы 
по окружности.  Они обес­
печив а ют н ео б х од и м ы й
зазор  м е ж д у  пла стинами,  
от величины которого 
зависит  расход о х л а д и ­
теля.  Твердый охл ади те ль  
запо лня ет  пространство 

Рис.  24. Внутреннее охлаждение зоны м е ж д у  пла стинами.  Во
критического сечения сопла РДТТ: 1 ~~ „ п е м я  п я б п т ы  д в и г а т е л я
кольцевые пластины; 2 - плоские ради- ь р е м я  Р а00ТЬ| Д в и г а т е л я
ады ш е стержни от на гре ва  он р а з л а г ае т -



ей, йроДукты разлож ения истекаю т через зазоры  Между пласти­
нами и охлаж даю т их. В качестве твердого охладителя могут 
использоваться полиамидные смолы (в частности нейлон), кото­
рые разлагаю тся при температуре около 1370 К с выделением про­
дуктов с низким молекулярным весом. М огут такж е использо­
ваться гидриды металлов LiH, N aB H 4 и др., которые разлагаю тся, 
выделяя водород.

Во многих проектах охлаж дения сопл РД Т Т  в качестве хладо- 
агента предлагается использовать металлы  с низкой температурой 
плавления: литий, натрий, магний и др. Достоинством их является 
высокая тем пература кипения и больш ая теплота испарения. П о­
этому при использовании в системе пленочного Пли пористого ох­
лаж дения расход их незначителен.

2.4. В С П О М О Г А Т Е Л Ь Н Ы Е  У СТ Р О Й С Т В А

Вспомогательные устройства характерны  тем, что наличие их 
в любом РД Т Т  не является обязательным.

В конструкциях, выполненных с вкладным зарядом , имеются 
решетки, которые удерж иваю т заряд  в камере двигателя до его 
полного сгорания. Сопловая реш етка, располож енная перед вхо­
дом в сопло, воспринимает значительные нагрузки от заряда . К ро­
ме того, она служит колосником, препятствуя выбросу кусков топ­
лива из камеры  при разруш ении зар яда  до его полного сгорания. 
Одновременно сопловая реш етка создает сопротивление движению 
продуктов сгорания и, следовательно, вызы вает потери удельного 
импульса тяги.

Поэтому основные требования к конструкции реш еток заклю ча­
ются в обеспечении их прочности и жесткости в течение заданного 
времени работы  при минимальных потерях удельного импульса 
тяти.

Н аиболее распространены  многокольцевые и однокольцевые ре­
шетки с ребрами (рис. 25). Первые из них применяются при много- 
шашечном, а вторые — при одношашечном заряде. Д л я  уменьш е­
ния скоростных потерь обычно шашки опираются не на плоскость 
реш етки, а на выступы, выполняемые в виде ребер. Последние 
обеспечивают постоянный зазор между торцем шашки и поверх­
ностью решетки. Чтобы обеспечить свободный пристеночный поток 
газов, меж ду наружным кольцом решетки и стенкой камеры  дол­
жен быть зазор, который обеспечивается радиальными выступами 
на наружном кольце.

Реш етки изготавливаю тся из стали с содерж анием углерода 
— 0,3% [2], из жаростойкой стали  с небольшим содерж анием  хро­
ма, а такж е из различны х марок пластмасс,



Д л я  предохранения топливного заряда  от влаги и создания по­
вышенного давления в момент воспламенения в выходном сечении 
сопла устанавливается заглуш ка (см. рис. 16, б). Она приклеива­
ется или припаивается к стенке сопла и при повышении давления 
газов в процессе запуска выбивается.

На корпусе камеры иногда устанавливаются бугели (кронш­
тейны), которые служат для  крепления ракеты или центровки ее 
при движении по направляющей пусковой установки. В этом слу­
чае они заходят в продольные пазы направляющих и препятствуют 
боковому движению ракеты, обеспечивая сход ее с пускового уст­
ройства в заданном направлении. Могут быть и монтажные бугели, 
выполняющие роль рым-болтов.

В некоторых двигателях применяются клапаны сброса избы­
точного давления, которые предохраняют корпус кам ер bi от разру­
шения, если давление в камере поднимется сверх допустимого. 
Обычно они представляют собой дополнительное сопло с прорыв­
ной мембраной,

Рис. 25. Сопловые решетки: а, б  — многокольцевые; 
в — однокольцевая



3. К ОНС ТРУ КЦИ Я Т О П Л И В Н Ы Х  З А Р Я Д О В

3.1. У С Л О В И Я  Р А Б О Т Ы  И Т Р Е Б О В А Н И Я

Топливный зар яд  является носителем тепловой энергии и ис­
точником образования рабочего тела — продуктов сгорания. Поми­
мо этого, в Р Д Т Т  со скрепленным зарядом он выполняет роль теп- 
лоизолятора стенки камеры, так  как твердые топлива обладают 
низкой теплопроводностью.

Конструкция заряда  зависит от заданного характера изменения 
поверхности горения во времени, вида топлива, технологии изго­
товления зар яда  и камеры и других факторов. Необходимое изме­
нение поверхности горения во времени обеспечивается соответству­
ющей формой заряда  и защитой части его поверхности от горения 
путем покрытия негорючим составом—бронировкой. Используемые 
формы зарядов твердого топлива приведены в литературе [5, 20].

В процессе изготовления, транспортировки и хранения, а т ак ­
ж е  во время работы двигателя зар яд  подвергается силовому и 
тепловому воздействию. Напряженно-деформированное состояние 
зар яд а  возникает уже при полимеризации топлива во время изго­
товления. Транспортировка двигателя сопровождается вибрацион­
ным нагружением заряда. В период хранения двигателя на заряд  
действуют силы веса и температурные нагрузки, вызванные боль­
шой разницей коэффициентов линейного расширения материалов 
заряда  и корпуса (коэффициент линейного расширения твердых 
топлив почти на порядок больше, чем этот коэффициент у стали). 
Во время работы зар яд  находится под действием сил инерции и 
давления газов в камере сгорания. Так  как  механические свойства 
твердого топлива относительно невысоки, эти силы могут вызвать 
деформацию зар яда  и опасные напряжения в его материале. В свя­
зи с тем, что твердое топливо обладает вязко-упругими свойствами, 
большие деформации могут возникнуть со временем . д аж е  при не­
больших нагрузках (под действием силы веса).



Д е ф о р м а ц и я  з а р я д а  приводит к изменению з а р а н е е  за д ан н о й  
п ро гра м м ы  его горения.  Трещины,  ра зр уш ен ие  и отсла ив ани е  
скрепленного з а р я д а  от поверхности ка меры вызы вают резкое  ув е ­
личение  поверхности горения и повышение,  д ав лен ия  в камере,  что 
м ож ет  привести к взры ву  дв игателя .

Поэт ому  на ряду с энергетическими требов ани ями  к топливному 
з а р я ду  п р ед ъ явля ю тс я  следующие прочностные требования:

1. Н е о бх о д и м а я  прочность и жес ткость  з а р я д а  во время х р а п е ­
ния, транс портировки и работ ы двигателя .

2. В ы с о к а я  прочность скрепления  з а р я д а  со стенкой ка меры и 
бронирующим покрытием.

Удовлетворение  этих требований во многом зависит  от м е х а н и ­
ческих свойств самого топлива,  конструкции и способа крепления  
з а р я д а  в камере .

3.2. ВИДЫ ТОПЛИВНЫХ ЗАРЯДОВ

Топлив ны е з а р я д ы  выпол няю тся  моноблочными, мно го ш ашеч ­
ными и секционными.

Мо ноб лочными н азы ваю тс я  за р я ды ,  выполненные в виде одной 
шаш ки .  По отношению к корпусу ка м е р ы  они могут быть в к л а д н ы ­
ми i: скрепленным и (см. рис. 12, 13). В к лад ной  з а р я д  це н три рует­
ся с помощью выступов на внутренней поверхности стенки к о р п у ­
са или ж е  с помощью проставок,  установленн ых в за зо ре  межд у  
корпусом и за рядом .  Этот зазор  необходим д л я  компенсации р а з ­
личной те мп ературной деф ор м ац и и  корпуса  и з а р я да .  Д л я  в ы р а в ­
нивания  дав лени я ,  действующего на з а р я д  с на руж но й и вну трен­
ней стороны, в за зор  обеспечивается доступ продуктов  сгорания  
топлива.  В осевом на пр авлени и з а р я д  уд ер ж и в а е т ся  реше тк ами 
или упорами,  соединенными с передним и за дним  днищем.  При 
этом осевое крепление  д о л ж н о  иметь ам ортизатор ,  об еспе чиваю ­
щий темпе ратурно е  изменение  продольных ра зм еро в  за р яда .  О б ы ч ­
но он выполняется  в виде резиновой про к лад к и (рис. 26).

Скрепленный з а р я д  уд ер ж и в а е т ся  в к ам ер е  силами сцепления 
(адгезии)  топлива  со стенками корпуса.  При изменении те м п е р а ту ­
ры о к р у ж а ю щ е й  среды в з а р я де  возн икаю т темпе ратурны е н а п р я ­
ж ен ия  и во зм ож н ы  отрывы з а р я д а  от стенки корпуса.  П оэ тому топ­
ливо,  используемое д л я  скрепленных заря дов ,  д о л ж н о  о б ла д а ть  в ы ­
сокой эластичностью.  Это свойство хара кт ерно  д ля  смесевых топ­
лив.  О д н а к о  и в этом случае  д ля  повыш ения над ежности  соедине­
ния з а р я д а  с корпусом м е ж д у  топливом и стенкой часто п р о к л а д ы ­
вают  более эластичный за щ ит но -к реп еж ны й слой.

Поверхности з а р я да ,  по которым не предусмотрено горение,  
п окр ыв аю тс я  бронирующим покрытием. Д л я  за р я до в  из нитроцел-



лЮлозкого топлива в Качестве бронирующего состава применяется 
этилцеллюлоза. В зарядах  из смесевых топлив для бронирования 
чаще всего используется синтетический каучук с различными до­
бавками. Т акая  смесь раскатывается в листы, которые вулканизи­
руются под давлением вместе с топливом при температуре около 
360 к.

Рис. 26. Крепление вкладных топливных зарядов при помощи рези­
нового (а ) и пружинного (б) амортизатора: 1 — амортизатор; 2 — 
обечайка; 3  — переднее днище; 4  — теплоизоляция; 5 — бронирующее 
покрытие; 6 — пластина

Моноблочные заряды  могут изготавливаться прессованием или 
литьем. Прессованием получают заряды  из нитроцеллюлозных 
топлив, выдавливая топливную массу через матрицу, которая при­
дает заряду необходимую форму поперечного сечения. После это­
го шаш ка подвергается отверждению при определенной темпера­
туре. При таком способе производства размеры шашки ограничены 
возможностями прессового оборудования.

Литьем получают заряды  в основном из смесевого топлива. 
При этом размеры заряда  могут быть весьма значительны. Отлив­
ка может производиться либо непосредственно в камеру двигате­
ля, либо в изложницу. Необходимая форма канала зар яда  обеспе­
чивается установкой профилированных стержней, которые извле­
каются после затвердевания топлива. Заряды, изготовленные о т ­
дельно от камеры двигателя, легко контролировать и с большой 
точностью можно выдерживать их массу и размеры. Такой заряд, 
как  и полученный прессованием, может быть вкладным или ж е  
скрепленным путем приклейки его к стенкам камеры. Полимерные 
клеющие вещества заливаются под давлением в зазор между кам е­
рой и зарядом. Заряды  крупногабаритных Р Д Т Т  изготавливают з а ­
ливкой непосредственно в камеру. Такой способ снаряжения поз­
воляет делать корпус двигателя с одним разъемом или вообще 
неразъемным (например, конструкции «кокон»). В этом случае 
заливка  производится через отверстие, предназначенное для креп-
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ленйя  -соплового блока.  Через  него ж е  предварит ельно  у с т а н а в л и ­
вается  стержень ,  про фил ир ую щ ий  внутренний к а н а л  за р яда .

Недостатком моноблочных зарядов является возможность появ­
ления в них внутренних трещин. Трещины могут образоваться при 
изготовлении шашек из топлива с низкой пластичностью, вслед­
ствие усадки при полимеризации, во время хранения при измене­
нии температуры, при действии на заряд  давления газов и сил 
инерции во время работы двигателя. При этом особенно сильно 
влияет концентрация напряжений, которая обычно наблюдается в 
местах сопряжения поверхностей каналов сложной формы.

Поэтому для моноблочных зарядов должно применяться топли­
во, обладаю щее большой пластичностью, высоким сопротивлением 
разрыву и малой усадкой при полимеризации. Д ля  снижения н а ­
пряжений, возникающих в местах концентрации, желательно иметь 
меньший модуль упругости материала топлива. Механические 
свойства смесевого топлива определяются в основном свойствами 
связующего (горючего), в качестве которого используются р а з ­
личные синтетические каучуки. Р азработка  смесевых топлив пред­
ставляет собой сложную задачу, и лишь отдельные их сорта в до­
статочной степени удовлетворяют перечисленным выше требова­
ниям. После изготовления моноблочные заряды обязательно про­
ходят контроль рентгеном и ультразвуком.

Д л я  увеличения прочности моноблочных зарядов при действии 
собственного веса и инерционных сил в полете применяют про­
дольные и поперечные подкрепляющие пластины (рис. 27, а). 
Пластины выполняются,из армированной резины, пластмассы и дру­
гих подобных материалов, которые разрушаются при горении за ­
ряда. Снятию напряжений в заряде  способствует выполнение в нем 
поперечных прорезей 9 (см. рис. 13). Концентрацию напряжений 
можно уменьшить увеличением радиусов г3, угла звезды а 3 и шири­
ны щели Ь3 (рис. 27, б), а такж е  увеличением числа лучей звезды

Рас. 27. Крупногабаритные моноблочные топливные заряды со звездообразным 
каналом: а —-с продольными подкрепляющими пластинами; б — без подкрепле­
ний; 1 — подкрепляющие пластины; 2 — заполнитель



Рис  28, Многошашечные топливные заряды: а  —  с семью труб­
чатыми шашками; б — смешанный трубчато-цилиндрический; 
в — четырехшашечный крестообразный: 1 — стенка корпуса;
2 — трубчатая шашка; 3 —  крепежные стержни; 4 — цилиндри­
ческая шашка; 5 —  перегородки

[2]. Д л я  уменьшения конечной массы дв иг ате ля  целесообразно  н е ­
сгора ющи е участки моноблочных з а р я до в  з а м е щ а т ь  за пол ни тел ем  
из легкого  негорючего  м а те ри ала ,  например пен опласта  (рис. 27, 
позиция 2).

М но гош ашеч ны е  з а р я д ы  состоят  из двух  и более шаш ек,  р а з м е ­
щенных в ка ме ре  сгорания  (рис. 28) .  Обы чно  они выпо лня ютс я  
в к л а д н ы м и  из ни троце ллюлозного  или смесевого топлива .  В а ж ­
ным эле ментом конструкции в этом случа е  явля ет ся  крепление  з а ­
ряда .  Оно д о л ж н о  быть прочным,  на д е ж н ы м  и не пре пят ствовать  
лин ейному расш ир ению шашек.  Ч аст о  пакет  ш а ш е к  фиксируется  
с одной стороны сопловой решеткой,  а с другой — аморти за то ром  
в виде опорной пластины с п о д ж и м аю щ е й  пружиной или рези н о­
вым компенсатором,  которые обеспечивают продольное  р а с ш и р е ­
ние ш а ш е к  (см. рис. 26, б) .  Тру бча ты е шашки,  гор ящ ие  снаружи ,  
могут крепиться  к а ж д а я  в отдельности на продольных ш ты рях

Рис. 29. Секционный РДТТ: 1 — воспламенитель; 2 — топ­
ливный заряд передней секции; 3 — бронирующее покры­
тие; 4, б — топливные заряды средних секций; 5  —  соедине­
ние секций; 7 — топливный заряд сопловой секции; 8 — по­
воротное сопло



(рис. 28, б). Возможно крепление путем приклейки переднего тор­
ца шашек к пластине, закрепленной на переднем днище. В этом 
случае отпадает необходимость сопловой решетки и амортизатора.

Преимуществом мноношашечных зарядов является возмож­
ность получения большого секундного расхода газов ,в течение м а ­
лого времени. Ввиду малых размеров шашек в этом случае^могут 
применяться топлива с худшими механическими свойствами, чем 
для моноблочных зарядов. К недостаткам многошашечных з а р я ­
дов относятся большая масса конструкции из-за наличия крепеж­
ной арматуры и более низкое значение коэффициента заполнения 
поперечного сечения камеры.

Секционные заряды используются в секционных двигателях, 
появление которых вызвано стремлением к универсализации и сни­
жению стоимости разработки крупных РДТТ. Секционный двига­
тель и заряд  по длине состоят из нескольких отдельных секций. 
К аж д ая  из секций обычно включает элементы конструкции и топ­
ливный заряд, скрепленный со стенками секции (рис. 29). Сборка 
двигателя производится на стартовой площадке. Применение з а р я ­
да, состоящего из секций, упрощает производство, облегчает конт­
роль и обеспечивает возможность перевозки двигателя по частям.



4. П Р О Е К Т И Р О В А Н И Е  РДТТ

4.1. О Б Щ И Е  П О Л О Ж Е Н И Я

В отличие от Ж Р Д  конструктивные элементы Р Д Т Т  более тес­
но связаны с конструкцией летательного аппарата. Обычно корпус 
камеры двигателя входит в несущую конструкцию ракеты, воспри­
нимая не только внутренние (давление в камере), но и внешние 
нагрузки, действующие на летательный аппарат. Поэтому проек­
тирование Р Д Т Т  часто ведется одновременно с созданием ракеты. 
П араллельно разрабатывается и весь ракетный комплекс, вклю ча­
ющий необходимое стартовое оборудование, средства для тран­
спортировки ракеты, аппаратуру для предварительных проверок и 
другие устройства, характеристики которых должны быть взаимно 
увязаны.

В связи с этим при проектировании Р Д Т Т  необходимо учиты­
вать требования, обусловленные устройством ракетного комплекса, 
и рассматривать вопросы, относящиеся к проектированию л ета­
тельного аппарата.

Техническое задание (ТЗ) на проектирование Р Д Т Т  зависит от 
его назначения. Оно разрабатывается на основе тактико-техниче­
ских требований к ракете, которые обычно включают следующие 
данные:

дальность полета ракеты (часто задается интервал дальности 
п о л е та ) ;

масса полезного груза;
точность выполнения траектории полета.
Кроме того, в задании могут быть оговорены различные огра­

ничения на конструкцию проектируемой ракеты: габариты, вид топ­
лива, принцип действия системы управления, время подготовки к 
запуску, степень надежности и т. п. К ограничительным факторам 
такж е относятся отпущенные на проектирование финансовые сред­
ства и время разработки,



Н а  основании этих данных на этапе эскизного  проек тирования  
ракет ы проводится баллистическое  проектирование,  за д ач а  кото­
р о г о — определить  основные конструктивные и геометрические п а ­
раметры  ракеты, отве чающие техническому з а д ан и ю  при м ин им у­
ме стартовой массы и соблюдении на лож ен ны х  в зад ан ии  о гр а н и ­
чений. П ри этом, исходя из условия получения  минимальной с т а р ­
товой массы,  выбир аю тс я  или ра ссчиты вают ся  число ступеней р а ­
кеты, тяга и время работ ы двигателей  к а ж д о й  ступени, дав л ен и я  
в к а м е р а х  и на срезе  сопл, д и ам етр ы  корпусов ракеты,  массы топ­
лива  и конструкции.  Н апр им ер ,  при проектировании одноступе нча­
той ракет ы определяются  диаметр  и длина  корпуса  двигателя ,  
длина  соплового блока , диам етры критического сечения и среза 
сопла,  р а з м е р ы  приборного отсека и массы всех элементов  [11]. П о ­
лученные в ре зул ьтате  баллистического расчет а  п а р а м е т р ы  я в л я ­
ются пр иближ енн ыми,  но на основе их р а з р а б а т ы в а ю т с я  з а д ан и я  
на про ек тирование  всех элементов  ракеты, в к л ю ч а я  двигатели.

Техническое за дан ие  на проектирование  Р Д Т Т  вклю чае т  в е л и ­
чину тяги, время работ ы дв игателя ,  удельный импульс тяги ( / уд ) ,  
дав лен ие  в ка мере  и на срезе сопла,  массу топлива  и конструкции,  
-а т а к ж е  другие  данные.  Вместо  / уд и времени работы м ож ет  быть 
за д ан  полный средний импульс  тяги двигателя .  Т аки е  ж е  п а р а м е т ­
ры д о л ж н ы  быть з а д ан ы  при проектировании Р Д Т Т  стартовых ус­
корителей и двигателей  вспомогательного назначения.

При проектировании Р Д Т Т  ма л ы х  и средних тяг разд ел и ть  з а ­
дачи проектировани я  д ви гател я  и летательного  ап п ар а т а  м ож ет  
о ка за тьс я  затруднительным,  и поэтому они ре шаю тся  од но врем ен ­
но. В этом случае для марше вы х Р Д Т Т  расчеты начин аю тся  с б а л ­
листического  проектирования ,  которое  рассмотрено в [2, 21].

В на чале  проектировани я  проводится  тща те льн ый ан ализ  тр е ­
бований технического за д ан и я  и выясняется  возможность  в ы п о л ­
нения к а ж до г о  пункта требований.  Возникшие при этом р а з н о г л а ­
сия сог ласовы ваю тся  с за каз чико м.  Стадии проектировани я  Р Д Т Т ,  
к а к  и любого  изделия ,  регламен ти ро ван ы Г О С Т  2.103-68. В ы п о л ­
нение за д ан и й  курсового и дипломного  проекта  обычно соответ­
ствует  эт а п а м  эскизного и технического проектирования.  Од нако 
отдельные вопросы могут реша ться  и на уровне  рабочего  проекта.

Если з а д ан ы  основные п а р а м е т р ы  Р Д Т Т ,  про ек тирование  на чи­
нается с расчета  топливного з а р я д а  — выбирае тся  м а р к а  топлива  
и опр еделяется  его масса.  За т е м  находится  скорость горения  твер ­
дого топлива  в за д ан н ы х  условиях,  геометрическая  ф о р м а  и р а з ­
меры з а р я да ,  способы крепления его в камере.  Производ ится  р а с ­
чет внутренней баллистики Р Д Т Т ,  в результате  которого нах одятся  
п а р а м е т р ы  газодинамических  процессов в ка ме ре  двиг ате ля  
[16, 17, 22]. Основной задаче й этого расчета являе тся  определение



давления в кам ере сгорания и секундного расхода топлива при 
различных условиях работы двигателя. Проектируется воспламе­
нитель, обеспечивающий выход двигателя на рабочий режим. Пос­
ле этого приступают к проектированию сопла двигателя [16, 20]. 
Определяется уточненное значение диаметра критического сече­
ния, профилируется сопло и рассчитывается удельный импульс 
тяги.

Результаты проведенных расчетов позволяют приступить к 
разработке первоначальных чертежей общего вида проектируемого 
двигателя. При разработке используют чертежи прототипа и ана­
логичных двигателей, конструктивные решения, приведенные в 
предыдущих главах и в других литературных источниках. Толщи­
ны теплозащитных и несущих элементов назначаются на основании 
приближенных расчетов и аналогичных конструкций. Используют­
ся стандартные узлы и детали.

После этого производится расчет теплозащиты. Находятся теп­
ловые потоки в стенку камеры и сопла, окончательно выбираются 
способы тепловой защиты и производится их расчет.

Затем выполняется поверочный прочностной расчет несущей 
конструкции и топливного заряда  с учетом нагрева и всех действу­
ющих в полете нагрузок. Если необходимо, прочностной расчет 
производится и для условий наземной эксплуатации.

Последние два вопроса проектирования более подробно р ас­
смотрены ниже.

После внесения уточнений в первоначальные чертежи рассчи­
тываются массы всех элементов конструкции, а такж е уточненные 
параметры самого двигателя. Отклонение их величин от заданных 
приводит к необходимости повторных баллистических расчетов р а ­
кеты.

Н а этапе эскизного проектирования обычно ведется параллель­
но расчет двух или трех вариантов двигателя. Сравнивая резуль­
таты расчетов между собой и с заданием, выбирают лучший в а ­
риант.

4.2. В Ы Б О Р  С П О С О Б А  Т Е П Л О З А Щ И Т Ы  Э Л Е М Е Н Т О В  Р Д ТТ

При проектировании теплозащиты РДТТ решаются следующие 
задачи: нахождение тепловых потоков, падающих на поверхность 
конструкции, выбор способов теплозащиты элементов РД Т Т  и рас­
чет элементов теплозащиты.

Источником тепловых потоков в РД Т Т  являются продукты сго­
рания твердого топлива, которые имеют высокие температуру, 
давление и движутся с большой скоростью. Поток продуктов сго­
рания несет твердые частицы, действует на конструкцию, вызывая



эрозионное  разрушение .  В ка мере  сгорания скорость движен ия 
продуктов сгорания  достигает  п ор яд ка  сотен, а на выходе из соп­
л а — нескольких тысяч метров  в секунду.  Темпе ра тура  т о р м о ж е ­
ния продуктов  сгорания  топлива  составляет  3000— 3500 К [20].

Тепловые потоки в ка мере  сгорания Р Д Т Т ,  д а ж е  при использо­
вании нитроц еллюло зн ых  твердых топлив,  имеют величину 3— 
10 М В т / м 2 (2,5-Ю6 — 8,5-10® к к а л / м 2-ч), а в сопле— более  12 М Вт /м 2 
(10,5-10е к к а л / м 2*ч).

Пере да ча  тепла  от продуктов  сгорания к эле ментам ко нс трук­
ции ос уществляется  в основном путем конвективного  теплообмена .  
В к а м е р а х  кр уп но габа ри тн ы х  Р Д Т Т  зн ач ит ел ьн ая  часть теплового 
потока (до 30% [22]) м ож ет  пер едават ьс я  путем лучистого теп ло­
обмена .

Р ассм от ри м  особенности теплообмена  в различны х частях  к а ­
меры Р Д Т Т .

В к а м е р а х  с вк ладным зар ядо м ,  бронированным по н ару ж но й 
цилиндрической поверхности (см. рис. 12), за зор  м е ж д у  брон ир ов­
кой и стенкой ка м еры  заполнен про дукта ми сгора ния__топлива .  
Чт обы  в за зор е  не было дви ж е н и я  газов ,  у заднего  торца  з а р я д а  
з а з о р  перекрываетс я  уплотнением.  При этом в з а зо ре  образуется  
з а стой на я  зона,  в которой теплопере дач а  к стенке осуществляется  
свободной конвекцией и тепловые ,потоки невелики.

Если вкл ад но й з а р я д  не бронирован по на р у ж н о й  поверхности,  
про дукты сгорания  д в иж ут ся  в пространстве  м еж д у  горяще й по­
верхностью топлива  и стенкой каме ры.  Скорость  дви ж е н и я  п р о ­
дуктов  сгорания  в этой области  н а р а с т а ет  от нуля  у переднего 
торца з а р я д а  до несколь ких сотен метров в секунду у заднего  т о р ­
ца. По мере выгора ния  з а р я д а  величина  за з о р а  ме ж д у  по верх ­
ностью ш аш к и  н стенкой ка м еры  увеличивается ,  а скорость д в и ж е ­
ния продуктов  сгорания ум еньшается .  Теплообмен в за зор е  о суще­
ствляется  в основном путем вынуж денно й конвекции,  и по мере 
выгорания  з а р я д а  интенсивность тепловых потоков уменьшается .

В к а м е р а х  со скрепленным за р я до м  (см. рис. 13) на участки 
корпуса,  з а щ и щ ен н ы е  топливом,  продукты сгорания  действуют 
только  в последние  0,3—0,5 с ра бо ты дв иг ате ля  [11]. Од на ко  
скрепленный з а р я д  може т  иметь прорези и щели,  в которых поток 
продуктов  сгорания  сопр икасается  со стенкой ка м еры  в течение 
всего времени работ ы двигателя .  В этих местах тепло отд ача  в стен­
ку имеет  такой ж е  характер ,  ка к  в случае вкладног о  з а р я да ,  го ря ­
щего по н ару ж но й поверхности.

Во всех случа ях  в области  переднего днищ а и при лег аю щей  
части ка м еры  скорость д ви ж е н и я  продуктов  сгорания  бли зк а  к н у­
левой,  и тепловые потоки здесь  незначительны. Величина  их в о з ­
ра ста ет  по н ап рав лени ю  от переднего д н и щ а  к заднему,  которое



подвергается интенсивному нагреву, а также эрозионному дей­
ствию продуктов сгорания.

Условия конвективного теплообмена в области заднего днища 
различны для случаев односоплового и многосоплового блоков.

В односопловом блоке продукты огорания топлива движутся 
вдоль поверхности заднего днища к центральному соплу. При 
этом движение газов здесь достаточно плавное и расчет тепловых 
потоков более простой, чем в случае многосоплового блока.

В многосопло'вом блоке обычно отсутствует центральное сопло, 
хотя основной поток продуктов сгорания движется по центрально­
му каналу заряда . В результате этого поток газов ударяется о 
центральную часть заднего днища и, растекаясь по нему, движ ет­
ся но направлению к соплам. При этом на поверхности заднего 
днища можно найти критическую точку, в которой поток газов 
полностью тормозится. Участок поверхности вокруг этой точки 
подвергается интенсивной эрозии. Нарастание скорости потока г а ­
за при его движении от критической точки на вход в сопла приво­
дит к вихреобразованию. Все это затрудняет расчет тепловых по­
токов в этом случае.

Наиболее теплонапряженным элементом конструкции РД ТТ 
является сопло. Характер, теплообмена и распределение тепловых 
потоков в соплах РД Т Т  такие же, как  в соплах Ж Р Д .  К  особен­
ностям Р Д Т Т  можно отнести сильное эрозионное воздействие га ­
зового потока вследствие наличия в нем твердых частиц.

Д л я  расчета тепловых потоков в элементы конструкции необ­
ходимо знать температуры поверхностей, воспринимающие эти 
потоки. Значения этих температур зависят от использованных спо­
собов теплозащиты. Поэтому прй проектировании двигателя вн а ­
чале выбирают способы теплозащиты, а затем рассчитывают теп­
ловые потоки и конструктивные элементы теплозащиты.

В настоящее время в РД Т Т  используют, в основном, следующие 
способы теплозащиты: емкостное охлаждение, теплозащитные по­
крытия и различные их комбинации. Конструктивное выполнение 
элементов РД ТТ с использованием этих способов было рассмотре­
но в разделах  2.2.2 и 2.3.4.

Емкостное охлаждение основано на аккумуляции тепла эле­
ментами конструкции в процессе нестационарного теплообмена с 
продуктами сгорания топлива. Этот способ применим в РД Т Т  при 
малом времени работы (3— 5 с) и тепловых потоках не более
1,6 М Вт/м2 (1,4-106 ккал/м2-ч) [13]. Продолжительность работы 
конструкции ограничена временем, за  которое температура огне­
вой поверхности стенки достигнет допустимого значения. Если 
средняя по толщине стенки температура позволяет получить необ­
ходимую прочность, в качестве допустимой температуры обычно



Принимают температуру п лавлен ия  или сублимации м атер иа ла .  
При этом время работ ы конструкции растет  с повышением теп ло­
емкости,  теплопроводности и темп ературы  плавления  м а те ри ала .  
Особенно сильное влияние  на время работы ок а зы в а е т  теплоп ро­
водность ма те ри ала ,  так  как  с ее увеличением быстрее отводится  
тепло от огневой поверхности конструкции и рост те мпе ратуры

этой поверхности з а м е д л я ­
ется. Это иллюстрир ую т 
графики (рис. 30) ,  на  кото­
рых пок азан  рост т е м п е р а ­
туры огневой поверхности 
стенок одинаковой т о л щ и ­
ны, но сдела нных  из р а з ­
личных ма тер и алов  [16]. 
При расчете  графиков  были 
приняты:  н а ч а ль н а я  р а з ­
ность температур  ме жд у г а ­
зом и поверхностью стенки 
.3300 К, тепловой поток 
16 МВ т (14- 10е к к а л / м 2-ч), 
коэффициент  теплоотдачи 
5600 Вт/м2 - г р а д  (4810 
к к а л / м 2-ч-град ) .

Из г р афи к а  видно, что в 
данн ых  условиях вре мя  р а ­
боты медной стенки в три 
раза  больше, чем стальной.  
Од на ко  в связи с низкими 
удельной прочностью и эр о ­
зионной стойкостью медные 
конструктивные элементы в 
Р Д Т Т  применяются редко.

Время работы ко н ст ру к­
ции при емкостном о х л а ж ­
дении может  быть т а к ж е  

увеличено применением тугоплавких материалов ,  например,  в о л ь ­
ф р а м а ,  графита  н др.

В Р Д Т Т  емкостное о х л аж дени е  часто применяется  в к о м б и н а ­
ции с тепл оза щи тн ы ми покрытиями.

Р а с че т  те плообмена  и разм еров  конструктивных элементов при 
использовании емкостного о х л а ж д е н и я  можно выполнить по мето­
дикам ,  приведенным в [13, 17].

Тепл ои зо ли рую щ ее  (пассивное)  покрытие создает  большое со­
противление тепловому потоку,  идущ ему  от газа  в стенку, в р е з у л ь ­
тате  чего сни жа етс я  температу ра  ее горячей поверхности.  При

бремя, G

Рис. 30. Нарастание температуры огне­
вой поверхности стенок одинаковой тол­
щины, но из различных металлов (круж­
ком отмечен момент достижения пре­
дельной для материала температуры): 
1 — малоуглеродистая сталь; 2 — алюми­
ниевый сплав; 3 — медь



кратковременной работе этот способ теплозащиты применим в 
РД Т Т  при тепловых потоках до 11,6 М Вт/м2 (107 ккал/м2-ч) [13].

Д л я  изготовления теплоизолирующих покрытий используКЬт ту­
гоплавкие материалы, которые допускают на поверхности покры­
тия высокую температуру. Эти ж е  материалы обычно имеют низ­
кую теплопроводность. При разогреве поверхности го^крытия До вы­
сокой температуры тепловые потоки в стенку падают, так как 
уменьшается разность температур газа и поверхности покрытия. 
Выбором толщины покрытия можно обеспечить такое тепловое 
сопротивление, при котором температура несущей конструкции в 
течение заданного времени будет в допустимых пределах.

Выбор толщин теплозащитного покрытия и несущей конструк­
ций должен проводиться таким образом, чтобы получить мини­
мальную массу конструкции.

Д л я  обечайки камеры сгорания масса единицы площади по­
верхности (без учета кривизны)

т '  =  h p  +  h„p„,  (4.1)

где h и р — толщина стенки и плотность материала несущей кон­
струкции;

Д ,  и рп — толщина и плотность материала покрытия.
С увеличением толщины покрытия (и его массы) снижается 

температура несущей стенки и возрастает предел прочности ее 
материала, что позволяет уменьшить ее толщину. При этом воз­
можно уменьшение массы обечайки. Однако рост предела прочнос­
ти при снижении температуры материала ограничен. Чрезмерное 
увеличение толщины покрытия приводит лишь к росту массы всей 
конструкции.
• Н а рис. 31 показан пример зависимости т '  от толщины сталь­

ной стенки, обусловленной ее температурой [22]. Зависимости р ас­
считаны для покрытия из окиси циркония при температуре газово­
го потока 2273 К, коэффициенте теплоотдачи 2900 Вт/м2 град 
(2500 ккал/м2 ч-град) и различном времени работы двигателя т.

Соотношение толщин несущей конструкции и покрытия, обес­
печивающее наименьшую массу т',  является оптимальным. Д ля  
нахождения его величины рассчитывают толщины стенки и по­
крытия для нескольких значений температур стенки. Затем с по­
мощью выражения (4.1) определяют массу единицы поверхности 
для каждой температуры и выбирают оптимальные значения п ар а ­
метров. Д л я  приближенного определения толщины стенки и по­
крытия можно воспользоваться номограммой, приведенной в [11].

Расчет теплоизолирующих покрытий рассмотрен в литературе 
[13, 17, 22].



Аб ли рую щ ее  теплозащитно е  покрытие  т а к ж е  создает  большое 
сопротивление тепловому потоку, идущ ему  от газа  в стенку. П о ­
мимо, этого, с поверхности абл ир ую щего  покрытия происходит  не­

прерывный отвод тепла , к о ­
торое расходуется  на ф а з о ­
вые пр евр ащ ени я  ( п л а в л е ­
ние, испарение,  * с у б л и м а ­
ция) и эндотермические  р е ­
акции пиролиза в по верх­
ностном слое.

Основным п ре и му щест­
вом абл и ру ю щ их  покрытий 
явля ется  во зм ожн ос ть  ис­
пользования  их при любой 
температуре  продуктов сго­
рания,  в то время к а к  пр и ­
менение т еп л о и з о л и р у ю щ и х 
покрытий ограничивается  
температурой п лавл ен и я  их 
мате ри ала .  О дн ако  при б оль ­
ших тепловых потоках  т ол ­
щина и масса аблирующ его  
покрытия получаются  з н а ч и ­
тельными.  Поэт ому такие 
покрытия целесообразно 
применять  при удельных 
тепловых потоках  не более
11,6 М В т / м 2 (107 к к а л / м 2-ч) 
[13].

При вы бо ре  м ат е р и а ла  
абли рую ще го покрытия р а с ­

с матр и ва ют  соответствие его следующим требованиям:
1. М а л а я  теплопроводность .  При этом пр ео бра зо вани е  и унос 

вещества  будут происходить в поверхностном слое, а т емпе ратура  
м а т е р и а л а  стенки будет низкой.

2. Вы сок ая  уд ельн ая  теплота  абляции,  то есть большое кол и че ­
ство тепла,  поглощаемого  при абляц ии  одного к и л о гр а м м а  по­
крытия,

3. Б ольш ое  га зоо бразование ,  обеспечивающее утолщение  п о­
граничного слоя и снижение  тепловых потоков в стенку.

4. Хо ро ш ая  сопротивляемость  тепловым и механическим у д а ­
рам, эрозии.

5. Простота изготовления и нанесения покрытий на поверх­
ность конструкции.  М а л а я  стоимость м ате р и а ла  покрытия.

Толщина. стенки] нм

Рис. 31. Зависимость массы обечайки, со­
стоящей из металлической стенки и тепло­
изолирующего покрытия, от толщины стенки



Аблирующие покрытия первой группы (см. разд. 2.2.2) на осно­
ве каучуков более технологичны для монтажа и ремонта, посколь­
ку присоединение их к поверхности корпуса производится прикле­
иванием. По своим физическим и механическим свойствам они 
близки к смесевому топливу, что обеспечивает их надежное соеди­
нение.

Аблирующие покрытия второй группы из ^ ’текстолитов на осно­
ве фенольных смол отличаются механической прочностью и эрози- 
оностойкостью. При этом стеклотекстолит по эрозионостойкости 
превосходит асботекстолит, но уступает ему по теплоизоляционным 
свойствам. Наибольшую эрозионную стойкость обеспечивает арм и­
рование угольной или кварцевой тканью.

Методики расчета теплообмена и параметров аблирующих по­
крытий приведены в работах [17, 22].

Расчет теплозащиты сопл проводится таким ж е образом, как 
и камер сгорания. Тугоплавкие вкладыши в горловине сопл обыч­
но рассматривают как  элементы теплоизолирующего покрытия [17]. 
Если теплопередача от вкладыш а в остальную конструкцию сопла 
незначительна, его работоспособность обеспечивается аккумулиро­
ванием тепла. Время работы вкладыш а такж е ограничено допус­
тимым увеличением критического сечения, которое не должно 
превышать 5% [15].

Во многих случаях возможно применение различных способов 
теплозащиты. Тогда выбор способа производится после проведе­
ния расчетов различных вариантов. Предпочтение отдается тому 
варианту, который обеспечивает меньшую массу конструкции, бо­
лее надежен и дешевле в производстве.

Д л я  уменьшения массы конструкции виды теплозащиты и тол­
щину покрытий меняют по длине камеры в соответствии с распре­
делением тепловых потоков. В камере сгорания толщина теплоза­
щитных покрытий обычно нарастает  по направлению от переднего 
днища к заднему. Самые эффективные способы теплозащиты при­
меняют в соплах. Значительную проблему представляет борьба с 
эрозией сопл. Установлено [23], что эрозия снижается с уменьше­
нием температуры поверхности стенки и повышением температуры 
плавления ее материала. Поверхностные напряжения приводят к 
усилению эрозии. Д л я  уменьшения концентраторов напряжений на 
поверхности повышают чистоту ее обработки.

4.3. РА С ЧЕ Т  П Р О Ч Н О С Т И  Э Л Е М Е Н Т О В  К О Н С Т Р У К Ц И И

При проектировании РД Т Т  рассчитывается на прочность кор­
пус камеры сгорания, в результате чего определяются толщины 
отенок обечайки и днищ. Толщина стенки сопла назначается из ус-



.шипя ак к ум улир ов ани я  гепла при емкостном охлажд ении,  а при 
наличии тепл оза щи ты принимается  из конструктивных с о о б р а ж е ­
ний так, чтобы обеспечить соплу необходимую жесткость.  Расчет  
на прочность остальных элементов дв игателя  проводится,  если их 
размеры,  выбор мате ри ала  и п а д е ж н а я  работа определяются  проч­
ностью элемента.

Во время работы стенки корпуса на гру ж ен ы  внутренним д а в ­
лением газов р к и разогреты до высокой температуры.  В полете на 
обечайку корпуса могут действовать  осевые с ж и м а ю щ и е  нагрузки,  
вызванные силами инерции. При рабо таю ще м двигателе  давлен ие  
Рк полностью уравн овеш ив ает  чти силы в стенке обечайки.  О д н а ­
ко у многоступенчатой ракеты в не работ аю щи х  дв игателях  после­
дующих ступеней чти силы могут вызвать  потерю устойчивости 
обечайки.

В качестве  расчетного режи ма  при опенке прочности корпуса 
обычно принимается рабочий режим двигателя .  Расчет  про изводит­
ся для  наибо льшего  давл ен ия  р Ктпа,: , соответствующего м а к с и м а л ь ­
ной в условиях эксплуата ции те мпературе  за р яда .  Под влиянием 
ряда  факторов  д авление  в камере  сгорания  может  быть и выше 
Р к гплм ■ Поэтому для  оценки прочности используют расчетное д а в ­
ление, величину которого опр еделяют по формуле  [2]

Рр = /б h P  к max • ( 4 - )

где Ар- - коэффициент ,  уч итывающий допуск на разброс  ма кс и­
мального  дав ления  для  твердого топлива  различных 
партий;

/л> — коэффициент  перегрузки,  учитывающий заброс  давл ен ия  
при воспламенении за ряда .

В пр и бл иж енн ых расчетах,  когда неизвестно влияние отд е л ь ­
ных ф акт оров  на д авление  в камере  сгорания ,  можно принимать  
Рр — 1,2 р к п,;,\ для ответственных двигателей и р =-. 1,4 р ктях для  
Р Д Т Т  реактивных снар ядо в  [81. Увеличение  расчетного давления  
в последнем случае вызвано менее жесткими до пусками на р а з м е ­
ры их з а р я да  н свойства топлива.

Д ругим  расчетным режимом для двигателей второй и третьей 
ступени ракет  может  быть режим полета под действием силы тяги 
двигателя  пр едыду ще й ступени. При этом в любом сечении / обе ­
чайки двигателя ,  например,  второй ступени, действует осевая  
с ж и м а ю щ а я  сила

Ад R ,  +  ( т  „с +  ш ,)  / ,  ( 4 .3 )

где Ri — осевая  со ста в л я ю щ а я  аэр одинамических сил сопротивле­
ния, действующих на поверхность ракеты до у к а з а н н о г о  
сечения;



/й„с — масса полезного груза и последующих ступеней ракеТь!; 
ttii — масса части двигателя второй ступени до рассматриваемо­

го сечения; 
j  — продольное ускорение ракеты.

Н аибольш ая величина N, соответствует максимальному ускоре­
нию ракеты /.

Необходимо отметить, что при расчете прочности камеры сгора­
ния влиянием теплозащитных покрытий обычно пренебрегают вви­
ду малой их жесткости.

4.3.1. Прочность обечайки

При расчете обечайка рассматривается как тонкостенная ци­
линдрическая оболочка, нагруженная внутренним давлением р р и 
осевой силой N x. В большинстве случаев для расчета обечайки с 
достаточной точностью можно применить безмоментную теорию 
оболочек. При этом не учитываются напряжения, возникающие в 
стенке вследствие неравномерного нагрева оболочки по длине и 
толщине. Необходимо отметить, что хотя, тепловые потоки в стен­
ку и увеличиваются по направлению от переднего днища к задне­
му, соответствующее увеличение толщины теплозащиты приводит 
к выравниванию температуры по длине.

В случае использования скрепленного со стенками заряда  часть 
нагрузки от давления газов воспринимается и передается стенке 
топливным зарядом. По мере выгорания топлива роль заряда  в 
передаче усилий постепенно уменьшается. В конце работы дви га­
теля обечайка нагружена силами давления газов, как и принято в 
расчетной схеме.

По безмоментной теории оболочек в обечайке возникают по­
стоянные по толщине стенки напряжения;

меридиональные

=  (4 -4)
рР R

и окружные <Тр= —— •
Здесь R — радиус обечайки (предполагается, что радиусы внут­
ренней и наружной поверхности отличаются мало н р а в н ы й ) ;  
h — толщина стенки обечайки.

Величина осевой силы в любом сечении обечайки находится из 
уравнения равновесия осевых сил. К моменту выгорания заряда  
распределение осевых сил по длине обечайки зависит только от 
расположения узлов крепления двигателя. При последовательном 
расположении ступеней ракеты узлы крепления двигателя разм е­
щаются обычно на переднем днище (рис. 32, а) .  В этом случае к



окончанию работы двиг ате ля  в любом сечении N x == p v л R - — Р,  
где Р  — сила тяги двигателя .

При па р ал л ель н о м  или пакетном распо ложен ии ступеней р а к е ­
ты и в стартовых ускорителях  узлы крепления  у с т ан авл и ваю тся  
обычно в двух  сечениях на боковой поверхности обечайки 
(рис. 32, б) .  Д л я  расчета  осевой силы в этом случае  можн о принять  
следующи е допущ ени я [2]:

1. Ра сче тное  сечение удале но  от узлов крепления  на р а с с то я ­
ние большее,  чем зона  ра сп рос тран ен ия  местного изгиба.

2. Дейс твием  изгибающе го  момента,  создавае мого  силами р е ­
акций в опорах,  можн о пренебречь.

t o * - ?

Рис. 32. Осевые силы в стенке камеры в конце выгорания заряда: 
а — узлы крепления на переднем днище; б — узлы крепления на обечайке; 
в. с - - э п ю р ы  осевых сил

Эти доп ущ ен ия  поз воляют  заменит ь  действие сил реакции в опо­
рах  действием равном ерн о распр ед еленных нагр узо к  ip и цъ н а ­
правл енн ых  вдоль  образ ую щ ей обечайки,  т а к  что 

Р ,  =  2л R q ь Р 2 =  2 л  Р  q2.
]

В первом пр иближ ени и мож но  принять  Pj  =  Р-2 — -0-  Р.  Н а и ­

боль ш ая  осевая  сила  у переднего днища
N x p p n R 2.

На рис. 32, в, г приведены эпюры осевых сил д ля  обоих случаев 
(р астя гив аю щи е  силы считаются  пол ожительными,  а с ж и м а ю ­
щие — о т р и ц а т е л ь н ы м и ) .

При расчете осевых сил для  началь ног о  периода  ра бо ты  д в и г а ­
теля  необходимо учитывать  осевую силу,  пе р е д а в ае м у ю  на  корпус



Двигателя топливным зарядом. Величина этой силы зависит от спо­
соба крепления заряда  в камере и уменьшается по мере его выго­
рания. Например, при вкладном заряде в полете во время работы 
двигателя на сопловую решетку действует сила (рис. 33, а)

Р л =  (Рк 1 — Рк 2) F* - +  m , j  , (4.5)
где Рк 1 — давление газа у переднего торца заряда ; ' 

pk i  — давление газа у заднего торца;
Р я - — текущее значение площади торца; 

т -— текущее значение массы заряда;
/  — продольное ускорение ракеты.

Через решетку эта сила передается обечайке и в сечении d — d 
уменьшает растягивающую осевую силу (рис. 33, в).

При скрепленном заряде, горящем по внутренней поверхности 
и заднему торцу (рис. 33, б), на обечайку действует инерционная 
сила Pj =  m ~j ,  распределенная по поверхности контакта заряда  с 
обечайкой. Эпюра осевых сил в этом случае показана на рис. 33, г.

Рис. 33. Осевые силы в стенке камеры в начальный период работы двигателя: 
а  — вкладной заряд; б  — скрепленный заряд; в, г — эпюры осевых сил

Как видно, во всех случаях максимальная осевая сила не пре­
восходит р  р зт R 2.

Определив од  и ои, можно найти интенсивность напряжений

СU —  1/" а2 4 - а 2 —  алз,, .Г X 1 у .1 У

Запас  прочности обечайки камеры РД Т Т  оценивается по преде­
лу текучести



И до лж е н  быть равен 1,05— 1,1 [8]. Зн ач ени е  <тх берется  д ля  м а т е ­
р и а л а  стенки в р а с с м ат р и в а е м о м  сечении при средней по толщине 
температуре ,  ко торая  достигается  в процессе работ ы двигателя .

Сни же ние  массы конструкции путем уменьшения толщин стенки 
обечайки и теплоизоляции ведет к тому, что обеча йка  начин ает  р а ­
ботать  в условиях упруго-пластических деформаций^.

Н а  рис. 34 по к аза н  элемент  поперечного сечения обечайки.  В 
связи с тем, что вну трен н яя  ее поверхность наг ре та  до более  высо­
кой температуры,  чем н а р у ж н а я ,  равновесие  элемента  возможно,

Рис. 34. Нагружение элемента поперечного сечения обечайки (а) и э«ю- 
ры напряжений (б)

если по к р а я м  его пр и ло ж ит ь  изгиба ющи й момент  М „ .  Пр и этом 
в стенке возн икаю т н а п р яж е н и я  аУи. В рез ульт ат е  суммир ова ния  
этих на п р яж ен и й  с н а п р яж е н и я м и  ау по лучаются  н а п р яж е н и я

величина  которых м ож ет  достигнуть  пре де ла  текучести ма те ри ал а .  
Н е с у щ а я  способность обечайки в этом случае  м ож ет  быть обеспе­
чена срединными слоями стенки.

П р и б л и ж е н н о  величину м акс и м а л ь н ы х  на п р яж ен и й  при упруго- 
пластических д еф о р м а ц и я х  можно найти,  приняв  следующие д о п у ­
щения [2]:

1) т емп ера ту ра  стенки по толщине изменяется  по линейному 
закону;

2 ) 'к о э ф ф и ц и е н т  линейного ра сшир ени я м а т е р и а л а  стенки ссм и 
секущий модуль  упругости Е с определяются  средней температурой 
стенки и не измен яются  по толщине.

а

а у max Ту 3” О у н ,

Тогда
а

N x  Д t р.
Л -п ы х  2 r. R h  ^  2  с ’



Здесь A i  =  4 н — t„,
где t:H — температура наружной поверхности стенки; 

tB — температура внутренней поверхности стенки.
Определение а„ и Е с проводится при средней температуре

стенки /ср =  " j~ 8 ■ Систему уравнений (4.6) можно решить мето­
дом последовательных приближений. В качестве первого прибли­
жения можно принять, например, значения ох и оу, найденные по 
формулам (4.4). Определив значение интенсивности напряжений

0 « =  V а  г +  —  Ох Оу,

из диаграммы растяжения материала для температуры Ср можно 
найти значение интенсивности деформаций е, и рассчитать секу­
щий модуль упругости Е с =  ог/е,-. Зн ая  Е с , по формулам (4.6) 
можно найти Охтях и Оу max первого приближения. Затем эти зн а ­
чения используют для нахождения Ес и расчета ох тах и оу тах 
второго приближения. Расчет продолжают до тех пор, пока р а з ­
ница между последующим и предыдущим приближениями не бу­
дет удовлетворять требуемой точности расчета.

Оценка прочности обечайки при упруго-пластических деф орм а­
циях производится по методу предельных нагрузок. Д л я  этого з а ­
даются несколькими значениями давлений р к и определяют соот­
ветствующие им значения oXwax и оУтах. В качестве предельного 
давления для обечайки можно принять значение р „р, при котором 
величины Ох тах и <>,, П)а:,: дают Oi =  а в, где о в — предел проч­
ности материала [9]. Запас прочности по предельным нагрузкам

Величина его должна быть несколько больше, чем п Т . Ориентиро­
вочно можно принять его равным запасу прочности по отношению 
к ов, который обычно имеет значения 1,35— 1,5 [11].

Уменьшить массу обечайки можно также, обеспечив ей равно- 
прочность в осевом и окружном направлении. Этого можно достиг­
нуть, выбрав толщину самой оболочки, исходя из осевых напряж е­
ний Ох, а недостающую прочность в окружном направлении можно 
обеспечить обмоткой из проволоки. Поскольку предел прочности 
проволоки может быть в 2—3 раза выше, чем у деталей из такого 
ж е  металла, полученных механической обработкой или штампов­
кой, масса оболочки с обмоткой будет меньше массы обечайки из 
сплошного металла.

Пусть толщина оболочки /г, предел прочности материала о в. 
Обмотку будем рассматривать как оболочку со сплошной стенкой, 
воспринимающей только окружные усилия. Ее толщина

= ift



где i — число витков проволоки обмотки на единицу длины в осе­
вом направлении; 

f  — площадь сечения одной проволоки; 
предел прочности

аВ  об ~  пв у

где о в пн — предел прочности проволоки.
Примем также, что осевая сила, действующая на обечайку, 

Nx — P p n R 2. Тогда толщина оболочки из условия прочности ее в 
осевом направлении по соотношениям (4.4)

l _  РрКп
' Г ) _  УI

где п — коэффициент запаса прочности.
Допустимое давление для этой оболочки, исходя из прочности 

ее в окружном направлении, примем р р /2. Остальную часть д авл е­
ния должна воспринимать обмотка. Поэтому ее толщина

h/*'00 9
z  ^В  об

Д ля оценки эффективности применения обмотки рассмотрим 
величину массы единицы поверхности обечайки: т'  =  h. (> +  h 0„ р0,-,; 
где р проб —-плотность материала оболочки и обмотки соответ­
ственно.

Подставив в эго выражение полученные значения h и h o6 при 
п — 1, получим

"В Гог)
щ -'в  JBn  6 / ^ 3S \ ~В об?

К ак видно из этого выражения, выигрыш в массе может быть
Gq Роб

получен только при --------  < 1 .  Д ля этого необходимо иметь
ав „о Р

о в Роб <  овобР, т. с. обмотка должна быть прочнее или легче мате­
риала оболочки. Поэтому оказывается выгодным применять для 
обмотки стекловолокно, плотность которого меньше' плотности 
стали.

Однако материалы оболочки и обмотки могут иметь различные 
предельные деформации е„р и е0бпр , соответствующие напряже- 
нйям 0.в  И Одоб- В этом случае  или обмотка, иди оболочка разруш ат­
ся раньше, чем будет исчерпана прочность второго элемента. П о­
этому для получения наибольшего выигрыша в массе надо выпол­
нить условие

^пр “00 пр* (4-7)



Если е0в пр >  £„р , то выполнить это условие можно, сделав обмот­
ку с предварительным натягом.

Опр ед елим  при ближе нно  погонную величину предварительного  
на тяга  обмотки Vпн з0с . Л г  ■ В оболочке  при натяге  возникаю т 
с ж и м а ю щ и е  о к ру ж н ы е  н а п р я ж е н и я  a „ „ ~ N mi/h. К а к  видно из д и ­
аг р а м м ы  рис. 35, усилию N пи соответствуют относительные д е ­
ф ор м ац и и  обмотки е,обпн и оболочки е пн • При нагрубкении внут­
ренним давлением  обмотка  пр о д о л ж ает  растягиваться ,  а сжа тие  
оболочки у м ен ьш ается  и при определенном дав лен ии  становится  
ра вн ы м  нулю. Найд ем  д еф орм аци ю  обмотки в этот момент.  Д л я  
этого проведем пр яму ю  В С  п а р а л л е ль н о  АО.  Очевидно,  что 
Е О  =  ЕС,  и в момент,  когда д еф о р м а ц и я  оболочки равна  нулю,

Рис. 35. Диаграмма нагружения оболочки и обмотки 
при наличии предварительного натяга

д еф о р м а ц и я  обмотки равна  е Ш1 ~f г,,,-, пи . а усилие  в ней соответ­
ствует точке D. В дал ьнейшем оболочка  и обмотка  ра бо т а ю т  на
ра стя ж ени е .  Чт обы  выполнить  условие (4.7),  необходимо

-об нр (“ПП Ж “Об им) СП])‘ (4*3)

Если модуль  упругости м атери ала  оболочки Е, обмотки Е 0 то
погонная  их величина будет Е'п и E 0[-,h0б и

б го „ iV I,: |
T,„ -  £ /( • = Л ш , - £ ^ о/



Подставив эти значения в (4.8), получаем

Необхо димо  отметить,  что натяг обеспечивает плотное  п р и ле г а ­
ние и возможность  совместной работы оболочки и обмотки.  Од на ко  
н а п ряж ени я ,  во зн и каю щи е в обо,точке при натяге,  н е ' д о л ж н ы  пр е ­
в ы шать  критического значения,  иначе она потеряет  устойчивость.  
П оэтом у необходимо в ы д е р ж а т ь  [11]

Существенно снизить массу обечайки можно,  изготовив ее из 
стек лопла сти ка  (см. табл .  2.1).  Механические свойства такой об е ­
чайки в большой степени з ави сят  от технологии изготовления .  При 
этом соответствующим распо ложен ием  ар мир ую щи х  волокон м о ж ­
но приблизиться  к равнопрочности обечайки в ок руж но м  и осевом 
направлен ии .  В связи с низким значением модул я  упругости стек ­
лопластика  толщину обечайки часто приходится назнача ть ,  исходя 
из допустимых деф орма ци й теплозащитного  покрытия или условий 
сохранения  устойчивости формы.  Р асче т  стеклопластиковой о б е ­
чайки на прочность с учетом анизотропии прочностных свойств 
приводится  is [9, 24].

Д о  сих пор прочность обечаек р а с с м ат р и в а л а с ь  в сечениях,  
достаточно удаленных от днищ  или других элементов,  о б ла д а ю щ и х  
повышенной жесткостью.  Вблизи этих элементов,  в зоне так  н а з ы ­
ваемого краевого  эффекта ,  возникают изгибаю щие  моменты и 
зна ч ит ельн ые  изгибные на п ряж ени я.  Д л я  металлической обечайки 
максимально е  значение  изгибного н ап ряж ени я  можн о определить  
но ф ор м ул е  [11]

[■до р.   коэффициент  Пуассона .
При р --= 0.3 н ап ря ж ен и е  а д-„ получается  почти в два  р а з а  болъ- 

че, чем величина а,,, о п ре д еляе м ая  по ф о р м у ла м  (4.4).  Д л я  п л а с ­
тичных м ате р и ало в  местное увеличение  на п р яж ен и й  приводит  
лишь к лока льн ым пластическим деф орм аци ям  без на рушени я р а ­
ботоспособности обечайки.  Но если обечайка  выполнена из вы соко­
прочного и малоплаетичного  м атери ала ,  т а к а я  концентрация  н а ­
пряжений может  вызвать  разрушение.  Во из бежа ни е  этого кромка  
обечайки обычно упрочняется  путем местного утолщения или пр и­
варки переходного кольца.  Ширина  упрочненного пояса д о лж н а  
быть больше длины зоны изгиба,  которая примерно равна

а, ш О п Р = 0 , 1 5  -R .



Р а с ч е т  на устойчивость обечайки проводится в рассмотренных 
выше случаях .  Величину критической осевой силы для обечайки,  
неподкрепленмой за р я до м  (при вкла дном за р я д е ) ,  можно оп ре де­
лить по ф ор муле  [25]

Д л я  обечайки,  скрепленной с за ря до м ,  критическую силу м о ж ­
но пр иближ енн о определить  по ф ор м ул е  [11]

где Е т и н т — соответственно модуль упругости и коэ ффициент  
Пуассо на  топлива .

К оэф фици ент  за па са  на устойчивость

где N; опред еляет ся  по формуле  (4.3).  В первом пр иближ ении м о ж ­
но при нимать  п у =  1,5—2.

Д ш п ц а  корпуса Р Д Т Т  обычно выполняют сферическими,  торо- 
сферическимн или эллиптическими.  При выборе  формы  дни щ а  р у ­
ководствуются  следующими требованиями:

1) дни щ е  до лж н о  быть наи меньшей массы при достаточно 
большом объеме;

2) днищ е до лж н о  обеспечивать  наи лучшую компоновку с со ­
седним отсеком;

3) ф ор м а  д ни щ а  д о л ж н а  быть простой для  изготовления  и по 
возможности не д о л ж н а  приводить к концентрации н а п ряж ени й в 
зоне  стыка  с обечайкой.

В большинстве  случаев д нищ а корпуса  могут р а ссм ат р и ватьс я  
к а к  тонкостенные оболочки,  и для  их расчета используется  безмо- 
мент ная  теория  оболочек.

Сферическое  днище, п р едста вл яю щ ее  собой сегмент сферы 
(рис. 36),  получило широкое  распр остране ние  ввиду простоты и з­
готовления.  Основным недостатком его является  зн ач ит ел ьн ая  
ко нцентрация  н а п ряж ени й в месте стыка д ни щ а  с обечайкой и н е ­
обходимость  постановки в этом месте переходного кольца.

Под действием внутреннего д ав лен ия  в сферическом днище 
возникают равные  меридион альн ые н ок руж ны е  н а п ря ж ен ия :

2 7t Eli2

5'Ур
п У -  ду >

4,3.2, Прочность днищ

PpR еф 
Од- =  а у =  — 2 Т - ,.

г д е ^ сф и h — радиус  и толщ ина стенки днища.

(4.9)



Рис. 36. Сферическое днище (а) и схема взаи­
модействия днища с обечайкой (б)

Н а величину массы д ни щ а  и н ап р яж ен н о е  состояние  в месте 
стыка с обечайкой значительное  влияние  ок а з ы в а е т  вылет  д нищ а 
и его относи тельная  величина  |  =  b/R.  Из  геометрических соотно­
шении можно получить

я (1 4- г2) 
i ~~ 2 s

П о д ст а в л я я  это значение в (4.9),  находим на п р яж е н и е  в стенке 
днища

Р»Я  (1 4  52)
°дп — 4 /( ;

и за п ас  прочности днища

-Vй- . (4.Ю)
-'дн

Величину его можно при нимать  равной значению п в д ля  обечайки 
( 1 , 3 5 — 1,5 [ 1 1 ] ) .

По кром ке  сферического д н и щ а  действует меридиональн ое  ус и­
лие Т (рис. 36, б) ,  величина  которого т а к ж е  зависит  от |  и опре де ­
ляетс я  выр а жен и ем

, .  ; - , Я О  4 )
4 г

Д л я  восприятия р ади альн ой соста вляющ ей этого усилия  
7 'р =  7" sirup в конце обечайки п р и ва рив аю т  переходное кольцо 1, 
масса  которого увеличивает  массу  конструкции (рис. 37).  В с л е д ­
ствие большой разни цы в жесткости этого кольца  и дни щ а  в месте 
с опр яж ен ия возникает  ко нц ент раци я  нап ряж ений.  Поэт ому стре- 
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Мятой увеличить  у. При у =  1 получается полусферическое  днпще, 
у которого  Тр —  0 (угол ф =  0),  и от падает  необходимость  в пере­
ходном кольце.  При равенстве  толщин обечайки и днищ а отсут­
ствует концентрац ия  нап ряжений.  О дн ако  при атом днище полу­
чается  пе ретя жел еин ым,  так как н а п р яж е н и я  н нем меньше, чем в 
обечайке.  Полусферическое  днище имеет большую  поверхность и 
часто его применение нев озм ож но но условиям компоновки.

Рис. 37. Конструкция соединений обечайки с днищем

П ри £ < 1  вследствие  уменьшения площади поверхности дш пца 
его масса  становится  меньше,  д а ж е  несмотря на некоторое увели­
чение толщины стенки. М и н и м а л ь н а я  масса днища получается при 
I  =  0,58.

Выбор значения  I  производится из условия минимума массы 
днищ а и возможностей компоновки корпуса на летательном а п п а ­
рате.  Конструкция сопряжений обечайки и сферического днища 
по к аза на  на рис. 87. Округление радиусом г необходимо для сни­
жения концентрации напряж ений .

П ри  увеличении радиуса  г 
получается  торосферическое  
днищ е (рис. 38, а) ,  которое 
об разо ван о сопряжением тора 
радиусом R т и сферической 
чаши, имеющей ради ус  R c,\,. В 
этом случае  концентрация  н а ­
пряжений в зоне соединения 
дни щ а  с обечайкой отсутству­
ет, и это место можно в ы п ол ­
нить без усиления.  Од на ко  кон­
центр аци я  н а п р яж е н и й  по я в л я ­
ется в месте сопр яже ния тора 
и сферы (точка А на рис. 38, 
а) вследствие  изменения  там 
радиусов  кривизны поверхнос­
ти. Если днище сделано из д о с ­
таточно пластичного материа­

Рис. 38. Распределение напряжений по 
контуру горосферического (а) и эллип­
тического (и) днища при нагружении 
внутренним давлением



ла,  эта концентрация  на п р яж е н и й  не пре дс та вляет  опасности,  так  
к а к  ос лабл яетс я  б ла го д а р я  местным пластическим д еф ор м аци ям .  
При использовании высокопрочных и малопл асти чн ых  м а т е р и а ­
лов концентраци ю на п р яж ен и й  необходимо учитывать.

Рас чет ное  н а п р яж е н и е  для  торосферического днищ а с постоян­
ной по контуру толщиной можн о определить  по ф ор м ул е  [11]

З н ач ен и я  /?сф и R T под бирают ся  таким образом,  чтобы по лу­
чить м ин им альну ю массу  днищ а.  З а п а с  прочности определяется  
вы р а ж е н и е м  (4.10).

Эллиптическое д ни щ е  пре дс та вл яет  собой полуэллипсоид в р а ­
щения.  Г лавны е радиусы кривизны у него меняются  непрерывно 
вдоль  поверхности и нет такой концентрации на п ряж ений,  ка к  у 
торосферического  днищ а.  Од на ко  при с <  0,707 ок р у ж н ы е  н а п р я ­
жения на периферии эллиптического дни щ а  становятся  о т р и ц а ­
тельными (рис. 37, б) .  Т а к  к а к  в обечайке  о к руж н ы е  н а п р я ж е н и я  
всегда  положительны,  то в месте их сопр яже ния возн икаю т з н а ч и ­
тельные из ги баю щие моменты.  Поэт ому это место приходится  уси­
ли вать  переходным кольцом или утолщением кромки днища.  
Уменьшить  из ги ба ю щи е  моменты на кром ке  можно увеличением £.

Расче тно е  на п р яж е н и е  д л я  эллиптического днищ а можн о найти 
с по мощью зависимости

1 +  2 ;2 PpR 
°дп ~  6 ы h ’

М и н и м а л ь н а я  масса д ни щ а  с учетом слоя теплоизоляции н н е ­
обходимости усиления кромки получается  при |  — 0,4— 0,7. З а п а с  
прочности находится  по (4.10).

Преим ущ еств а  эллиптического днищ а по сравнению с торосфе ­
рическим незначительны, к тому же оно сложнее  в изготовлении н 
применяется  реже.

С целью снижения  массы конструкции и устранения  зон ко н ­
центрации на п р яж е н и й  р а з р а б о т а н ы  и применяются  более с л о ж ­
ные формы дн и щ  (днища Бицено и днища Кассини [11,5]).

4 4 .  П Р О Ч Н О С Т Ь  Т О П Л И В Н Ы Х  З А Р Я Д О В

Твердые ракет ные  топлива  пре дста вл яю т  собой полимеры,  для  
которых х а р а к т е р н а  сильная  зав исимость  механических свойств от 
температуры,  скорое™ и времени нагруже ния.  П олим еры могут н а ­
ходиться в трех состояниях:  стеклообразном,  высокоэластичном и 
вязко-текучем.  Ннт р о ц ел л ю л о зн ы е  топлива при экспл уатационных 
64



темп ера ту рах  нах одятся  обычно в стеклообра зно м состоянии.  Они 
имеют относительно высокий модуль упругости и малую  величину 
предельной деф орм аци и.  При отрицат ельны х т е мп ерату рах  они 
становятся  хрупкими.  В расчетах  нптроцелл юло зн ое  топливо м о ж ­
но р а с с м ат р и в а т ь  как  абсолютно упругий и изотропный мате ри ал .

Смесовое  топливо пр ед ста вляет  собой полимер,  в котором 
частицы окислителя иг ра ю т  роль наполнителя .  Механические  свой­
ства смесевого топлива  в основном опр ед еляю тся  физическими 
свойствами горючего—-связующего,  в качестве  которого часто ис­
пользуются  высокоэластнчные матери алы.  Поэт ому в бо ль ш и н ­
стве случаев омесевые топлива  в эксплуатационном диа па зо не  
температур  т а к ж е  нахо дя тся  в высокоэластичном состоянии и 
до лж ны  расс мат ри ватьс я  как  вязко- уп ругая  среда,  о б л а д а ю щ а я  
реологическими свойствами (зависимостью механических свойств 
от времени) .  Д л я  этих топлив свойственна ползучесть и р е л а к с а ­
ция на п ряж ени й.

Физико-механнческне  свойства некоторых твердых ракетн ых  
топлив приведены в [2].

Вк лад н о й  з а р я д  находится  в, условиях всестороннего сж ати я  
давлен ием  продуктов сгорания .  Такое  на груж ен ие  не явля ет ся  
опасным для  за р яда .  Во время полета на з а р я д  т а к ж е  действуют 
силы инерции, а при работе  дв иг ате ля  д авление  у заднего  ториа 
вследствие  потерь в к а н а л а х  з а р я д а  може т  быть меньше д ав лен ия  
у переднего горца (см. рис. 33, а ) .  В озн и каю ще е при этом осевое 
усилие определяется  выраже ни ем  (4.5).  Это усилие п р и ж и м а е т  з а ­
ряд к сопловой решетке  и может  вызвать  зна чительные контактные 
на п ряж ени я .  Если они превысят  предел упругости м ате р и а ла  т оп­
лива,  то возм ож но  ра зру шени е  или смятие  за р яд а .  Опасность  воз­
раста ет  при повышении началь ной  те мпе ратуры за р яда ,  которое 
приводит  к размя гче нию твердого топлива.  Поэтому в поверочном 
расчете определяются  н а п р яж е н и я  смятия  на заднем торце з аряда :

0 - 1 * .'-’см ---  г> »
1 01 1

где F оп — пл ощ ад ь  опорной поверхности торцевой части за р яд а .
Необходимо,  чтобы ггсм< [ о 0 | ], где [ а см ] — до пус кае мое  н а п р я ­

же н ие  ш аш к и твердого топлива  на смятие при температуре  з а р я ­
да +  50°С.

В о з м о ж н ы  п другие  расчетные случаи вкладного  за р яда ,  н а п р и ­
мер. проверка условия сохранения  продольной устойчивости ш аш ек 
под действием осевых сил или определение степени перекрытия 
к ан ало в  для  прохода газа вследствие  емпнанпя торца ш а ш е к  [2].

Д л я  изготовления  скрепленных за рядо в  обычно используются 
омесевые топлива , и при их расчете  необходимо уч итывать  в р ем ен ­
ной фактор .  Методики подобных расчетов приведены в [9, 24]; они



весьма слож ны  и в оолыииистве  случаев  выпо лня ютс я  с помощью 
ЭВМ. О д н ако  при начальном проектировании бывает  достаточным 
рассмотрение  только упругих деф ор маци й з а р я д а  [11]. Одним из 
основных расчетных случаев  являет ся  нагруж ен ие  з а р я д а  д а в л е ­
нием продуктов  сгорания по поверхности к ан ала  (рис. 39).  В р е ­
з ультате  этого з а р я д  растяг ива ет ся  в окруж ном направлении,  но

жесткие  стенки ка м еры  сгорания  о г р а ­
ничивают эти дефор мации.  Д л я  оп ре­
деления  на п р яж е н и й  и деф орм аци й з а ­
ряда  используется  решение  з адач и  
Л я м е  для  толстостенного полого ци ­
линдра .  При рассмотрении можн о пр и­
нять, что стенка ка м е р ы  сгорания  а б ­
солютно жесткая ,  так  к ак  модуль  у п ­
ругости м ате р и а ла  стенки на не ск ол ь­
ко порядков  больше,  чем у з а р я да .  В 
поперечных сечениях з а р я д а  в о з н и к а ­
ют с ж и м а ю щ и е  р ади ал ьн ы е  н а п р я ж е ­
ния or и р а стя ги ва ю щи е  о к р у ж н ы е  н а ­
пр яж ен ия  а,у, которые и являю тся  

опасными.  На ибольшей величины о к руж н ы е  н ап р яж ен и я  достигают 
на поверхности ка п ала .  В случае  цилиндрического  к а н а л а  они

1 — т2 — 2 з-,-
а у  =  1 -I- / Ж Д Д Д  Р р  ’

где т  =  r/R,  а г и R — соответственно радиусы к а н а ла  и н ару ж но й 
поверхности з а р я да ;  п т — коэффициент  Пуассона  топлива.

На нар уж ной  поверхности з а р я д а  р ади ал ьн ы е  н а п р яж е н и я  р а в ­
ны дав лен ию  з а р я д а  на стенку корпуса,  взятому е обратн ым 
з н а к о м ;

- Ill2 (1 M r)

Рис. 39. Схема нагруженил  
скрепленного заряда давле­
нием продуктов сгорания

Per = /V- Ill2 -— - 2 Hi

Отс юда  видно, что в на ча ле  работы двигател я  /щ, <  р р . По ме­
ре выгорания  з а р я д а  растет т  и увеличивается  давлен ие  /цт . В 
конце работы дв игателя  при т =  1 на стенку действует давлен ие  
Per =  р р.

Д л я  целостности з а р я д а  необходимо,  чтобы деф ормаци я р а с т я ­
жения
чения:

где Е,

на поверхности к а н а л а  не п р е в ы ш а ла  допустимого  зиа-  

(1 -  in'1) (1 + ;■>-) (1 ----- 2 ж)
- // (1 2 3-,) й' т

модуль упругости топлива.
Из  в ы р а ж е н и я  (4.11) определяется  мин имально 

значение т. Д л я  современных топлив [е(/] == 15...20%, 
т  =  0,4— 0,5 [2].

(4.11)

допустимое
допустимое



На величину н а п ря ж ени й в з а р я д е  большое влияние  ок а зы в а е т  
коэффициент  Пуассона ,  величина  которого для  смесевых топлив 
0,35— 0,5. Ре зин опо добные топлива  (ц,  =  0,5) передают давлен ие  
к а к  жидкость.  При этом везде а, =  <ту —■ — Рр-

Д р у ги м  расчетным случаем является  проверка прочности 
склейки з а р я д а  и стенки корпуса.  При охлаж дени и камер ы сж атие
корпуса обычно существенно меньше,  чем з а р я да ,  п'Ьн стремится
оторваться  от стенки. В озн и ка ю щ ее  при этом ра ди ально е  н а п р я ж е ­
ние в скл еив аю щем  слое

— Ро — Р  ( 7 г ~ 7м) {1 - - ni~) Е  j
0r ~  1 + т 2 — 2 Пт

где t-о — н а ч а л ь н а я  темп ература  з а р я д а  и корпуса;
/ — темп ерату ра  после охл ажд ени я ;  

ат и а м— коэффи циент ы линейного расширения  топлива  и корпуса 
соответственно.

Н а и большей  величины разность  /0— i достигает при остывании 
з а р я д а  после за лив к и его в камеру.

В о зм о ж н ы  т а к ж е  расчетные случаи,  относящиеся  к наземной 
эксплуатации.  Основной из них — определение деф ор мац и и з а р я д а  
под действием силы веса вследствие  ползучести топлива.  Величина  
се не д о л ж н а  выходить  за допустимые пределы.

Прое кт ир ова н ие  Р Д Т Т  не ограничивается  рассмотре нными вы­
ше расчетами.  Уже на этапе эскизного про ектирования  проводятся  
ан ализ  технологичности элементов конструкции и прогнозирование 
себестоимости их производства ,  дел ается  оценка их надежности.  
Только  с учетом таких оценок во зм о ж н ы  обоснованный выбор 
конструктивных решений и снижение  з а т р а т  при отработке  д в и г а ­
теля.
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Пола-рис А-3 1964 15900 400 4640

Посейдон 1971 29500 900 4640



7 8 9

Применен новый РД ТТ первой ступени с 
корпусом из стеклопластика толщиной 
3,7 мм, что дало выигрыш в массе 400 кг. 
Управление вектором тяги осуществляется 
с помощью поворотных сопл.

На второй ступени установлено четыре 
неподвижных сопла, а управление осуще­
ствляется впрыском фреона в закритиче- 
скую часть сопл.

Корпуса обеих ступеней выполнены из  
стеклопластика. На обеих ступенях уста­
новлено по одному поворотному утоплен­
ному соплу, выполненному в основном яз 
стеклопластика с графитовым вкладышем 
в критической части.
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