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Представлено описание математической модели работы жидкостного однокомпо-
нентного ракетного двигателя (или двигательной установки — ДУ), используемой  
в режиме тактовой работы (РТР), который учитывает этапы выхода двигателя 
на установившийся режим работы и спад тяги. Приведен порядок и результаты ог-
невых испытаний двух отработочных образцов двигателей для получения необходи-
мых характеристик их работы в РТР. Описана методика получения коэффициентов 
аппроксимации данных огневых испытаний для реализации на борту космического 
аппарата (КА) процедуры автономного расчета тяги двигателя и удельного им-
пульса в зависимости от текущего давления топлива в баке и длительности рабоче-
го такта. Проведена оценка точности аппроксимации данных и сформулированы 
рекомендации по объему и порядку получения и использования  в расчетах данных ог-
невых испытаний для обеспечения высокоточного маневрирования КА как при дли-
тельном режиме работы ДУ, так и близком к импульсному. 
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Введение. Для управления движением КА широко используются 

жидкостные ракетные двигатели (ЖРД). Среди основных производите-
лей данного типа двигателей следует отметить ФГУП «НИИмаш» [1]  
и ОКБ «Факел» [2]. В частности, в ОКБ «Факел» разработана целая се-
рия однокомпонентных электротермокаталитических двигателей малой 
тяги, работающих на гидразине.  

Работа ЖРД традиционно разделяется на три характерных этапа. 
Выход на режим — когда после включения происходит кратковремен-
ное достижение установившегося уровня тяги. Основной режим —  
работа на уровне тяги, близком к максимальному. Период последей-
ствия — когда после отключения питания происходит спад тяги. Для 
непрерывного режима работы ДУ второй этап является основным,  
а первым и последним из-за малой длительности при расчете импульса 
обычно пренебрегают. В случае применения таких двигателей для 
управления движением малых КА и необходимости выдачи импульсов 
небольшой величины длительность второго этапа (работа на устано-
вившемся уровне тяги) будет не многим больше или даже сопоставима 
с первым и третьим, и игнорирование вклада последних в величину 
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создаваемого импульса приведет к росту ошибки. Вторым существен-
ным аспектом применения таких двигателей для малых КА является 
необходимость парирования накопления кинетического момента из-за 
разнотяговости самих двигателей (при их объединении в блок), по-
грешностей установки и ориентации, для чего могут потребоваться до-
статочно мощные управляющие двигатели-маховики, приводящие  
к утяжелению конструкции. Для исключения данного недостатка был 
разработан специальный алгоритм управления многосопловой ДУ  
в РТР. Он подразумевает включение блока реактивных двигателей на 
небольшие рабочие такты длительностью до нескольких десятков се-
кунд [3]. 

Для эффективного управления ДУ в РТР и повышения точности 
выдачи импульса требуется разработка более точной математической 
модели работы ДУ, учитывающей как этап выхода на режим, так  
и спада тяги. На рис. 1 схематично показан характер работы двигате-
ля на одном рабочем такте. 

 

Рис. 1. Характер изменения тяги двигателя 
 
Для ЖРД тяга обычно является функцией, зависящей от давления 

топлива на входе в камеру сгорания [2]. По результатам огневых ис-
пытаний двигателей определяются эти зависимости на различных 
уровнях входного давления и задается некоторая аппроксимирующая 
функция (обычно линейная) следующего вида: 

вх.т .P Ap В                                              (1) 

Она достаточно точно отражает непрерывный режим работы, 
описывая огибающую для максимальной тяги двигателя при текущем 
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давлении. Корректное применение ее для РТР двигателя требует введе-
ние и определение поправочного коэффициента к тяге, учитывающего 
специфику режима его работы. Такая работа была проведена автором 
ранее и отражена в работах [3, 4]. Применение РТР позволяет эффек-
тивно использовать двигатели малой и сверхмалой тяги [5] как на этапе 
испытаний, так и при управлении движением микрокосмических аппа-
ратов [6, 7]. Одним из важных направлений наземной стендовой отра-
ботки и огневых испытаний ЖРД является получение достоверных ха-
рактеристик их работы на различных режимах [8–10]. Для решения 
задач функциональной диагностики разработан и штатно используется 
метод коррекции математической модели по результатам огневых ис-
пытаний ЖРД [11–14]. Аналогичные приемы используются и за рубе-
жом [15–16]. Для единства терминологии в области ракетных двигате-
лей разработан ряд стандартов и руководящих документов [17–19]. 

По результатам анализа и отработки прототипов двигателей были 
сформулированы требования к проведению их огневых испытаний  
в РТР. В ОКБ «Факел» были проведены испытания двух ЖРД, ос-
новные результаты которых, их качественный и количественный 
анализ представлены в данной статье. 

Постановка задачи. В качестве постановки задачи сформулиру-
ем следующие требования к объему и порядку проведения огневых 
испытаний ЖРД, а также к результатам обработки полученных дан-
ных. В рамках проведения огневых испытаний и обработки их ре-
зультатов необходимо: 

1) получить данные по тяге и удельному импульсу ЖРД на по-
дробной сетке входных давлений топлива из рабочего диапазона при 
реализации РТР двигателей; 

2) провести дополнительные квалификационные испытания ЖРД 
в установившемся режиме работы на всем диапазоне допустимых 
входных давлений топлива; 

3) провести сравнение результатов по тяге и удельному импульсу 
для установившегося режима работы ЖРД и циклических включений 
в РТР; 

4) разработать математическую модель работы ЖРД в РТР и ме-
тодику аппроксимации данных огневых испытаний; 

5) определить коэффициенты аппроксимации для участков выхо-
да на режим и спада тяги ЖРД в РТР в зависимости от фактической 
длительности его включения в рабочем такте; 

6) провести сравнение точности аппроксимации полученных дан-
ных. 

Объем и порядок огневых испытаний двигателей. В качестве 
основного режима испытаний была принята схема, представленная 
на рис. 2. В ней после прогревочного включения двигателя длитель-
ностью 4 с (для достижения температуры в камере сгорания свыше 
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350 °С) осуществлялось пять включений двигателя по 10 с каждое, с 
интервалом между ними 2,5 с для фиксации импульса последействия. 
Указанная циклограмма отражает РТР двигателя, являющийся ос-
новным при его использовании в составе ДУ. 

 

Рис. 2. Схема проведения огневых испытаний двигателя в РТР: 
п — пауза; р — работа 

 
В результате получены данные по 9 циклам работы (при входных 

давлениях от 4 до 8 атм включительно, с шагом 0,5 атм). Типовая 
циклограмма работы двигателя при данных испытаниях после про-
гревочного включения показана на рис. 3. Синим цветом показа по-
дача напряжения на электроклапана, а сиреневым — характер изме-
нения давления в камере сгорания по показаниям осциллографа. 

 

Рис. 3. Циклограмма огневых испытаний двигателя в РТР: 
 — давление в камере сгорания;  — напряжение питания 

 
В рамках статьи, не раскрывая особенностей построения пневмо-

гидравлической схемы проведения испытаний, укажем формулу, ко-
торая была использована для пересчета давления в камере сгорания 
(Pk) на давление на входе в двигатель:  

вх.т 2 .kp P  
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По представленным на рис. 3 данным видно, что на первом 
включении все еще происходит выход на установившийся темпера-
турный режим, а остальные четыре включения проходят идентично 
друг другу. Таким образом, минимальный порог температуры, соот-
ветствующей установившемуся режиму работы двигателя, составляет 
порядка 500 °С. 

В рамках дополнительных режимов проводились испытания для 
определения характеристик двигателя в установившемся режиме ра-
боты (при входных давлениях от 2 до 9 атм включительно, с шагом  
1 атм и длительности открытия клапана от 90 до 300 с), для каждого 
из которых осуществлялось по три включения, и были получены за-
висимости для тяги и удельного импульса. Указанные результаты для 
каждого из двигателей представлены в следующем разделе. 

Результаты огневых испытаний двигателей. В качестве общих 
результатов по циклическим включениям и при непрерывном режиме 
работы были получены зависимости для тяги двигателя (измеренной 
в грамм-силах, 1 гс  0,0098 Н) и удельного импульса. Характер их 
изменения в зависимости от входного давления показан на рис. 4–7. 

 

Рис. 4. Изменение тяги двигателя D1: 
— установившийся режим;  — циклическая работа 

 

 

Рис. 5. Изменение тяги двигателя D2: 
— установившийся режим;  — циклическая работа 
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Рис. 6. Изменение удельного импульса двигателя D1: 
— установившийся режим;  — циклическая работа 

 

Рис. 7. Изменение удельного импульса двигателя D2: 
— установившийся режим;  — циклическая работа 

 
Отличие тяги двигателя в установившемся режиме работы (при 

длительных непрерывных включениях) и при циклических включе-
ниях в РТР составляет от 4 до 7 %. Аналогичное отличие имеется и 
по удельному импульсу от 3 до 5 %. На основании полученных дан-
ных при циклических включениях обе эти характеристики с доста-
точной степенью точности можно описать линейной зависимостью 
от входного давления в камеру сгорания. Аппроксимирующие фор-
мулы будут иметь следующий вид: 

_ 1 вх.т

_ 2 вх.т

5,424 0,35;

5,223 0,7409;

С D

С D

P p

P p

 

 
                            (2) 

_ 1 вх.т

_ 2 вх.т

1,934 194,4;

0,6503 201,6.

u D

u D

I p

I p

 

 
                             (3) 

Максимальные ошибки аппроксимации по формулам (2) и (3)  
в этом случае не превышают 1,2 % по тягам и 2,3 % по удельному 
импульсу.  

Кроме того, после обработки данных были получены характери-
стики выхода на режим и спада тяги для каждого двигателя и всех 
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входных давлений. Типовые зависимости данных параметров, по ко-
торым проводилась аппроксимация результатов, представлены на 
рис. 8 и 9. Здесь сведены на одни оси все пять включений двигателя. 

 

Рис. 8. Выход на режим 

 

Рис. 9. Спад тяги 
 
Кривые выхода на режим и спада тяги с достаточной степенью 

точности могут быть описаны двумя степенными функциями вида 

.by ax  В результате требуется определить коэффициенты указанных 
функций, используя методику, изложенную в следующем разделе. 

Методика определения коэффициентов аппроксимации по ре-
зультатам огневых испытаний двигателей. Указанные степенные 
функции, выбранные в качестве аппроксимирующих зависимостей, 
позволяют аналитически получить численные значения интеграла, ха-
рактеризующего площадь под графиком 1,S  согласно рис. 1, т. е. 
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1р.д
р.д

1
0

,
1

bt
b at

S at dt
b



 
                                     (4) 

и площадь 2 ,S  причем в силу свойств степенной функции и характе-

ра кривой спада давления интегрирование здесь ведется не от нуля,  
а от единицы и также определяется аналитическая формула 

пд 1
1

2 пд
1

( 1) 1 .
1

п п

t
b bп

п
n

a
S a t dt t

b


                             (5) 

Значение времени последействия пдt  определяется с учетом свой-

ства степенной функции и для однозначности расчета задается зави-
симостью от длительности такта тT  и фактического времени работы 

двигателя р.д:t  

пд т р.д .t T t                                             (6) 

Определяются коэффициенты ,a  b  и пb  путем аппроксимации 

данных огневых испытаний двигателя для различных значений вход-
ного давления вх.т .p  Коэффициент пa  имеет свой физический смысл, 

поскольку определяет установившееся значение давления на момент 
конца работы двигателя и находится аналитически в виде 

р.д.b
пa at                                               (7) 

Среднее интегральное значение тяги, приведенное на время рабо-
ты двигателя в текущем такте, с учетом импульса последействия 
определим как 

1 2

р.д

.k
S S

P
t


                                           (8) 

Тогда поправочный коэффициент к номинальному значению тяги 
в циклическом режиме запишем через отношение среднего инте-
грального значения тяги и установившегося, которое, в свою очередь, 
определяется уравнением (7). В итоге получим 

1 2
1

р.д

.k
P b

п

P S S
K

a at 


                                       (9) 

В результате зависимость для тяги двигателя в циклическом ре-
жиме работы при известной фактической длительности открытия 
клапана примет вид 
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 вх.т .f PP K Ap В                                 (10) 

С учетом заданного такта работы среднюю тягу, создаваемую за 
это время, запишем в следующей форме: 

   ср вх.т р.д т вх.т _ 1/ ,P d d C DP K Ap В t T K Ap В K P            (11) 

где р.д т/d PK K t T  — коэффициент дросселирования двигателя.  

Общий вид уравнения для средней тяги ДУ, состоящей из n сона-
правленных двигателей, можно записать в виде 

ср _ДУ _ _ _ р.д
т1 1

1
.

n n

d i C Di Pi C Di i
i i

P K P K P t
T 

                (12) 

В результате обработки данных огневых испытаний были получены 
значения коэффициентов аппроксимации, представленные в табл. 1. 

                                                                                       Таблица 1 

Коэффициенты аппроксимации 

вх.т ,p  

атм 

Двигатель D1 Двигатель D2 

a  b  nb  a  b  nb  

4 3,197 0,02184 –9,773 3,204 0,0318 –5,376 

4,5 3,604 0,02091 –11,62 3,586 0,03013 –5,886 

5 3,999 0,02036 –11,28 3,961 0,02814 –6,391 

5,5 4,371 0,02169 –12,16 4,340 0,02868 –6,343 

6 4,739 0,02142 –11,68 4,732 0,02609 –7,243 

6,5 5,099 0,02016 –13,43 5,092 0,02745 –7,111 

7 5,488 0,01956 –14,83 5,457 0,0277 –7,253 

7,5 5,864 0,01966 –15,23 5,841 0,02583 –7,514 

8 6,209 0,02125 –14,45 6,206 0,02497 –7,435 

 
Графически расчетные значения указанных коэффициентов в за-

висимости от входного давления показаны на рис. 10. 
Характер изменения указанных коэффициентов показывает, что 

их с достаточной степенью точности можно аппроксимировать ли-
нейными зависимостями. При этом, как будет показано далее, при 
оценке точности аппроксимации на практике для каждого двигателя 
необходимо получить свою зависимость. В результате при линейной 
аппроксимации значений коэффициентов получены уравнения, пред-
ставленные в табл. 2. Здесь, наряду с уравнениями для каждого дви-
гателя, указаны и осредненные значения для двух двигателей. 
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Рис. 10. Коэффициенты аппроксимации: 
 — для двигателя D1;  — для двигателя D2 

 

Таблица 2 

Расчетные зависимости для коэффициентов аппроксимации 

Двигатель a  b  nb  

D1 
вх.т0, 7511

0, 2232

 



a p
 

вх.т0, 00308

0, 02261

  



b p
 

вх.т1, 264

5,135

  



nb p
 

D2 
вх.т0, 7506

0, 2098

 



a p
 

вх.т0, 001411

0, 03633

  



b p
 

вх.т0, 5204

3, 606

  



nb p
 

Средние 
вх.т0, 7509

0, 2165

 



a p
 

вх.т0, 000859

0, 02947

  



b p
 

вх.т0,8922

4, 371

  



nb p
 

 
Для сравнения на рис. 11 и 12 показаны зависимости, характери-

зующие точность аппроксимации данных с осциллограмм для каждо-
го режима и соответствующего двигателя (осцил. Д) и расчетных 
значений тяги, определяемых по осредненным зависимостям (см. 
табл. 2), средних для двух рассматриваемых двигателей (средн. ДУ), 
а также ошибка аппроксимации для коэффициентов по каждому дви-
гателю в отдельности (аппрокс. Д). 

Исходя из выбранного времени работы двигателя при включении 
10 с аппроксимация данных с осциллограмм с использованием сте-
пенных функций дает почти нулевую ошибку именно при длительно-
сти работы 10 с. Данные по линейной аппроксимации коэффициен-
тов также дают минимальную ошибку в окрестности 10 с. При этом 
осреднение по двум двигателям дает минимум ошибки для разных 
времен работы и не рекомендуется для практического использования. 
Максимум ошибки в районе 2 с работы двигателя обусловлен приме-
нением для аппроксимации кривой выхода на режим степенной 
функции без постоянного коэффициента. Это приводит к тому, что 
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на время работы t = 0 значение тяги, определяемое по зависимостям 
для коэффициента a (см. табл. 2), не равно нулю. При этом данные 
зависимости более точно описывают последующий участок работы 
двигателей. 

 

Рис. 11. Точность аппроксимации данных по D1: 
 — осцил. Д;  — средн. ДУ;  — аппрокс. Д 

 

Рис. 12. Точность аппроксимации данных по D2: 
 — осцил. Д;  — средн. ДУ;  — аппрокс. Д 

 
В связи с этим также рекомендуется использовать рассмотренный 

вариант аппроксимации для длительностей работы двигателя порядка 
8…12 с. Такт работы двигателя в РТР следует выбирать в интервале 
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10…15 с. Тогда ошибка аппроксимации не будет превышать 0,5 %. 
Для меньшего времени работы и выбранных тактов ошибка аппрок-
симации вырастет, но не превысит 2 %. 

Существенным преимуществом рассмотренной математической 
модели работы двигателя в РТР является удобство его программной 
реализации для использования в бортовой вычислительной машине 
КА. По результатам огневых испытаний и обработки данных по каж-
дому двигателю определяются все требуемые коэффициенты аппрок-
симации. Рассмотренный порядок огневых испытаний двигателей 
только при циклических включениях требует расхода топлива не бо-
лее 100 г и может быть проведен на летных образцах двигателей. 
Внешней входной информацией для расчета тяги двигателя по ука-
занной методике являются всего два параметра. Первый — это такт 
работы, задаваемый в уставочной информации на проведение манев-
ра. Второй — это текущее входное давление топлива, которое обыч-
но является телеметрируемым параметром и может быть считано на 
каждом шаге управления из памяти бортовой вычислительной маши-
ны или напрямую с датчика давления. Указанные преимущества,  
в конечном счете, позволят повысить точность выдачи импульса при 
коррекции орбиты КА как при длительной работе двигателя, так  
и близкой к импульсной. 

Выводы. 1. Разработанная математическая модель работы двига-
теля в РТР может быть реализована на борту КА и позволит повы-
сить точность выдачи импульса. 

2. Требуемый объем огневых испытаний для получения характе-
ристик работы двигателя в РТР позволяет проводить их на летных 
образцах двигателей и получать реальные параметры выхода на ре-
жим и спад тяги по каждому двигателю. 

3. В случае применения блока из нескольких двигателей необхо-
димо получать и использовать в расчетах данные аппроксимации по 
каждому из них. При этом можно использовать простые, легко инте-
грируемые функции аппроксимации с минимальным числом коэф-
фициентов, подлежащих определению.  

4. Для расчета фактической тяги двигателя в РТР алгоритму тре-
буется всего два входных параметра, которые можно получать в ре-
альном времени, используя датчиковую аппаратуру на борту КА. 

5. Применение рассмотренной математической модели для РТР 
двигателя позволяет существенно повысить точность выдачи импульса 
как при длительной работе двигателя, так и близкой к импульсной. 
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Mathematical simulation of the cyclic mode of operation  
for a liquid propellant spacecraft rocket engine 

© S.Yu. Ulybyshev 

Central Scientific Research Institute of Chemistry and Mechanics, 
Moscow, 115487, Russia 

 
The paper describes a mathematical model concerning operation of a monopropellant 
rocket engine used in its cyclic mode of operation that takes into account the stages of the 
engine entering the steady-state operation mode and thrust decay. We present required 
test firing procedure and results for two test engine samples enabling us to obtain their 
cyclic mode operation characteristics. We describe the steps to derive approximation fac-
tors for test firing data so that an autonomous computation routine may be implemented 
on board, calculating engine thrust and specific impulse as functions of current fuel pres-
sure in the tank and work cycle duration. We estimated the accuracy of data approxima-
tion and stated the guidelines for how to obtain and use test firing data and determine 
how much data is required in order to ensure highly accurate spacecraft manoeuvring 
both for continuous-duty and pulse-like engine operation modes. 
 
Keywords: spacecraft, rocket engine, mathematical simulation, cyclic mode of operation, 
rocket engine test firing, approximation factors, steady-state mode onset, thrust decay 
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