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Современное развитие ракетно-космической техники, а также увеличение массы 
и номенклатуры выводимой полезной нагрузки делают актуальным использование  
в жидкостных ракетных двигателях малой тяги широкого спектра как извест-
ных, так и перспективных топливных пар. В частности, расширение сырьевой  
базы отечественного ракетостроения предполагает применение криогенного ме-
тана в качестве горючего компонента космических и воздушно-космических дви-
гательных систем. Кроме того, наблюдается ужесточение требований к экологи-
ческой безопасности эксплуатации космических объектов, что также делает 
использование метана оправданным. Причем в любом случае необходимо обеспечи-
вать удовлетворительное тепловое состояние исследуемой камеры ракетного 
двигателя малой тяги при охлаждении собственными компонентами, что принци-
пиально важно для ракетных двигателей, автономных от окружающей среды. 
Определенные успехи, достигнутые при решении данной проблемы, могут слу-
жить предпосылкой для поиска путей совершенствования системы охлаждения 
камеры сгорания. Представлены результаты расчетных исследований различных 
модификаций камеры сгорания ракетного двигателя малой тяги, работающего на 
газообразных компонентах топлива метан + кислород. Эти камеры существенно 
отличаются от ранее рассмотренных тем, как организованы осевые перетечки 
теплоты по их стенке. С помощью методики расчета камеры сгорания ракетного 
двигателя с наружным регенеративным охлаждением окислителем, доработан-
ной с учетом перетечек, были определены соотношения конструктивных пара-
метров, обеспечивающие удовлетворительное тепловое состояние конструкции 
во всем диапазоне изменения ее параметров. 
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коэффициент камеры сгорания, кислород + метан математическая модель, теп-
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Введение. На кафедре «Ракетные двигатели» МГТУ им. Н.Э. Бау-

мана, традиционно занимающейся разработкой ракетных двигателей 
малой тяги [1–7], в том числе и на экологически чистых компонентах, 
была проведена серия теоретических и экспериментальных исследова-
ний [1–3, 7], посвященных оптимизации схем организации рабочего 
процесса в камере сгорания (КС) ракетных двигателей малой тя-
ги (РДМТ) на газообразных компонентах метан + кислород с электро-
искровой системой зажигания. Определенный информационный задел 
был накоплен и в области теплового состояния КС.  
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В результате анализа проведенных ранее расчетных исследова-
ний [8] была выбрана базовая схема смесеобразования в КС РДМТ на 
компонентах газообразный кислород + газообразный метан, охлаждае-
мой окислителем. Показано, что данная схема (рис. 1) обеспечивает 
наиболее благоприятные условия для теплового состояния КС РДМТ 
при больших значениях коэффициента камеры к в требуемом диапа-
зоне изменения параметров. Однако при проектировании такой КС 
трудно достигнуть компромисса между ее надежным охлаждением 
и приемлемыми гидравлическими потерями по охлаждающему тракту. 
Так, при приведенной длине КС, равной 0,15 м, приходится выдержи-
вать ширину фрезерованного паза охлаждающего тракта в узком 
диапазоне 0,3…0,4 мм и его глубину, составляющую 1,5 мм. 

 

Рис. 1. Схема камеры сгорания РДМТ с зонной подачей компонентов топлива  
при наружном регенеративном охлаждении стенок КС кислородом: 

1 — предкамера; 2 — камера сгорания; 3 — пусковой канал подачи окислителя; 4 — канал 
подачи горючего; Lпр — длина прекамеры; LКС — длина КС; Dпр — диаметр предкамеры; 
DКС — внутренний диаметр КС; Dкр — диаметр критического сечения сопла; Dа — диаметр 
среза сопла; ОКС — окислитель (кислород), поступающий в КС; Dщ.ок — диаметр окружно-
сти, на которой находится кольцевая щель, через которую поступает основная часть окисли-
теля; ок — ширина щели, через которую поступает окислитель; Г — горючее; Dщ.г — диа-
метр окружности, на которой находится щель, через которую поступает горючее; г — 
ширина щели, через которую поступает горючее в предкамеру; Овосп — окислитель для вос-
пламенения, подаваемый в предкамеру; Dщ.восп — диаметр, на котором находится щель для 
подачи части окислителя для воспламенения; восп — ширина щели для подачи части окис- 

лителя для воспламенения 
 
Цель представленных исследований — улучшение теплового со-

стояния КС РДМТ посредством организации осевых перетечек теп-
лоты вдоль ее стенок. 

Методика расчета параметров теплового состояния камеры 
сгорания РДМТ. Существующие методики расчета наружного охла-
ждения КС РД [9, 10] предназначены для камер больших типоразмеров, 
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стенки которых, выполненные из низкотеплопроводного материала, 
имеют малую толщину. При использовании медных КС, особенно 
с относительно толстыми стенками, существенную роль в распределе-
нии температур и тепловых потоков по объему конструкции играют 
перетечки теплоты в осевом направлении. 

При расчете охлаждения без учета осевых перетечек теплоты  
одним из основных условий являлось равенство удельных тепловых 
потоков, поступающих от газа qг к внутренней поверхности стенки, 
через стенку в радиальном направлении qст и от наружной поверхно-
сти стенки к охладителю qохл:  

г ст охл. q q q                                           (1) 

Здесь  

 г г г ст.вн ;  q Т Т   ст ст.вн ст.нар ;


 


q Т Т   охл охл ст.нар охл ,  q Т Т  

где г ,  охл  — коэффициенты теплоотдачи со стороны газа и со 
стороны охладителя; Тг, Тст.вн, Тст.нар, Тохл — температура газа, стенки 
внутренней, стенки наружной, охладителя соответственно;   — ко-
эффициент теплопроводности. 

При достаточно малых толщинах стенки  можно считать, что 

площади, через которые идут тепловые потоки гF  и охл ,F  прибли-
зительно равны, а значит, и соответствующие суммарные тепловые 
потоки газа Qг, стенки Qст и охладителя Qохл будут равны между собой, 
т. е. 

г охл ,F F                                                 (2) 

г ст охл. Q Q Q                                           (3) 

На этом предположении базируется представленная в работе [11] 
методика расчета охлаждения, а влияние на теплообмен реальной 
оребренной поверхности учитывается с помощью коэффициента оре-
брения ор. 

Наличие осевых перетечек теплоты в осевом направлении по стен-
ке КС потребовало доработки методики и использования программы 
расчета теплового состояния камеры РДМТ. При расчете охлаждения  
с учетом перетечек были приняты следующие допущения: 

– при определении тепловых потоков от наружной стенки к охла-
дителю, как и в работе [11], принималось г охл; F F  

– расчет тепловых потоков в осевом направлении выполнялся по 
средним параметрам по толщине стенки в соответствующих сечениях.  

Расчетная схема вычисления суммарных тепловых потоков  
и других параметров с учетом перетечек теплоты в осевом направле-
нии представлена на рис. 2.  
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Рис. 2. Схема параметров для вычисления суммарных тепловых потоков  
и других параметров с учетом перетечек теплоты в осевом направлении: 

рh  — ширина фрезерованного паза;   — угол наклона стенки 

 
В соответствии со схемой, представленной на рис. 1, и приняты-

ми допущениями, суммарный удельный тепловой поток содержит 
конвективную к.iq  и лучистую л.iq  составляющие: 

 к. л. .  i i iq q q  

Суммарный удельный тепловой поток  iq  поступает в стенку, 

имеющую площадь г.iF  (см. рис. 2) на участке 

1

2
 

  i iх x
x  1 1 1 .

2 2
   

 i i i ix x x x
 

Суммарный тепловой поток определяется по формуле  

г. г. . i i iQ q F  

При наличии перетечек через радиальные сечения вн. 1 нар. 1, i iy y   

и вн. 1iy  и нар. 1,iy  ограничивающие выделенный участок 1–2–3–4 за 

счет температурных перепадов, имеют место перетечки теплоты  
в направлении оси. 
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Таким образом, через поверхность площадью охлF  (к охладителю) 
суммарный тепловой поток  

охл. г. пер. 1 пер. 1.       i iQ Q Q Q  

При этом пер. 1 iQ и пер. 1 iQ  могут приобретать как положитель-

ные, так и отрицательные значения в зависимости от направления пе-
ретечек теплоты. 

Следовательно, удельный суммарный тепловой поток к охладителю  

охл.
охл.

охл

;
 

Q
q

F
                                           (4) 

 2 2
вн. 1ср вн. 1ср

г. ,
tg

 
 


i i

i

r r
F  

где вн. 1 вн.
вн. 1ср ,

2





 i i
i

r r
r  вн. вн. 1

вн. 1ср ;
2





 i i

i
r r

r   

 2 2
ст.нар 1ср ст.нар 1ср

охл. ,
tg

 
 


i i

i

r r
F  

где ст.нар 1 ст.нар.
ст.нар 1ср ,

2





 i i
i

r r
r    ст.нар ст.нар 1

ст.нар 1ср ;
2





 i i

i

r r
r   

     пер. 1 ст.ср 1 ст.ср ст 11
,  


 
   

i i i iQ T T F
x i x i

                 (5) 

где ст.вн ст.нар
ст.ср ,

2


 i i

i

Т Т
Т    ст.вн 1 ст.нар 1

ст.ср 1 ;
2

 



 i i

i

Т Т
Т  

     пер. 1 ст.ср ст.ср 1 ст. 11
,  


 
   

i i i iQ T T F
x i x i

              (6) 

где ст.вн 1 ст.нар 1
ст.ср 1 ,

2
 




 i i
i

Т Т
Т   

 2 2
cт. 1 cт.нар 1cр cт.вн 1cр . 1 г. 1 . 1;          i i i p i i p iF r r n  

 2 2
cт. 1 cт.нар 1cр cт.вн 1cр . 1 г. 1 . 1,          i i i p i i p iF r r n  

нар. 1 нар.
нар. 1ср ,

2





 i i
i

r r
r     нар. нар. 1

нар. 1ср ,
2





 i i

i

r r
r  

где «ср» означает среднее значение; 
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охл г пер . 1 пер. 1.   i iQ Q Q Q  

При охл г. iF F  можно записать охл
охл.

г.

,i
i

Q
q

F
 охл. ж.эф  iq  

 ст.нар охл. , i iТ Т  а с учетом коэффициента оребрения ж.эф ж ор.     

Полученные соотношения используются для определения удельных 
тепловых потоков от стенки к охладителю и вводятся в программу рас-
чета охлаждения. Остальная логика — та же, что и при расчете, пред-
ставленном в работе 1. В соответствии с этим в программу расчета 
были внесены изменения, что привело к усложнению ее алгоритма. Для 
обеспечения сходимости задачи был введен коэффициент нижней ре-
лаксации для учета тепловых потоков, идущих к охладителю. В резуль-
тате была отработана программа, позволяющая определять параметры 
охлаждения во всем требуемом диапазоне исходных данных. После со-
гласования данной подпрограммы с программой расчета распределе-
ния параметров по объему КС была получена уточненная комплексная 
программа расчета. В качестве примера на рис. 3 приведено сравнение  
параметров, рассчитанных по методике, представленной в работе [11], 
и параметров, рассчитанных с учетом преретечек теплоты. Как следует 
из полученных расчетов, учет перетечек теплоты приводит к суще-
ственному выравниванию поля температур стенки со стороны газа 
вдоль образующей КС и значительному снижению пика температур 
в области критического сечения, что облегчает условия работы КС. 

 

Рис. 3. Характерные графики распределения температуры внутренней 
стенки по длине камеры РДМТ по схеме как с учетом перетечек теп- 

лоты в осевом направлении (1), так и без их учета (2) 

Результаты расчетных исследований различных модифика-
ций рассматриваемой камеры сгорания. При выборе режимов ра-
боты модификаций камер РДМТ диапазон изменения коэффициента 
избытка окислителя составлял  = 0,8…2,0, давлений в КС —  
pКС = 0,5…1,0 МПа. При расчете теплоотдачи от стенки КС к охлади-
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телю на участке от критического до выходного сечения сопла в связи 
с радиальной подачей охладителя в охлаждающий тракт, повышаю-
щей турбулизацию потока, значение коэффициента теплоотдачи от 
стенки к охладителю принималось более высокое, чем рассчитанное 
по методике, представленной в работе [11].  

Были проведены серии расчетов распределения параметров по 
объему КС, коэффициента камеры к и охлаждения. В качестве мо-
дификации I принята базовая схема смесеобразования и охлаждения, 
полностью аналогичная конструкции из работы [11]. Эскизная кон-
струкция этой модификации представлена на рис. 4, а и б.  

 

Рис. 4. Общий вид камеры малой тяги модификации I (а) и ее охлаждающий тракт (б): 
Г — горючее; О — окислитель 

 

Модификации 3D-модели приведены на рис. 5, а и б. Камера сго-
рания модификации II состояла из предкамеры и сужающейся части 
сопла (приведенная длина Lпр была сокращена с 0,12 м до 0,06 м). 
Отличие модификации II от модификации I заключалась в том, что 
была полностью удалена цилиндрическая часть КС. Анализ расчет-
ных данных (рис. 6) показывает существенное падение величины φк 
с уменьшением Lпр.  
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Рис. 5. Общий вид 3D-модели камеры сгорания малой тяги модификации I (а)  
и в разрезе (б) 

 

 

Рис. 6. Расчетные зависимости φк = f () для камер РДМТ модификации I  
при Lпр = 0,12 м (1) и модификация II при Lпр = 0,06 м (2) 

 
Общий вид охлаждающего тракта модификации III приведен на 

рис. 7. По сравнению с камерой модификации I для улучшения теп-
лового состояния стенки за счет механизма осевых перетечек тепло-
ты КС вместо сложной конструкции (см. рис. 4, б) охлаждающий 
тракт был выполнен в виде пазов, расположенных по образующей 
цилиндрической поверхности.  

 

Рис. 7. Модификация III охлаждающего тракта  
(I – показана модификация IV в виде втулки) 
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Проведенные расчеты показали, что по сравнению с конструк- 
цией модификации I без существенного снижения φк можно сокра-
тить длину цилиндрической части КС с 15 мм до 10 мм, что и было 
выполнено на модификации III. Обращает на себя внимание, что для 
модификации III при  < 1 имеет место высокая температура подо-
грева охладителя (ΔTохл = 260…300 °С), а это в отдельных случаях 
в реальных условиях может оказаться неприемлемым из-за опасности 
перегрева узлов автоматики на входе в камеру. 

Как уже отмечалось, уменьшить подогрев ΔTохл можно за счет 
снижения φк, что иногда помогает. Согласно расчетам, величину φк 
можно уменьшить не только при сокращении Lпр, как это следует из 
сравнения модификаций I и II, но и путем снижения скорости вдува 
основного окислителя, т. е. увеличения проходного сечения подачи 
кислорода в КС. 

Кроме того, была разработана модификация IV, в которой втулка 
была оснащена расточкой I в области форсуночной головки, что пока-
зано пунктиром на рис. 7. В результате была получена дополнительная 
щель для подачи кислорода, что снизило скорость его подачи. 

Изменение проходного сечения подачи основного окислителя 
может существенно повлиять на величину φк, как показано на рис. 8. 

Таким образом, подтверждена возможность регулировать тепло-
вое состояние конструкции путем снижения значения φк как за счет 
уменьшения приведенной длины Lпр, так и за счет изменения условий 
вдува окислителя в КС. 

 

 

Рис. 8. Расчетные зависимости φк = f() для камер сгорания РДМТ  
модификаций III (1) и IV (2) 

 
Для сравнения расчетные данные по исследованным модифика-

циям камер сгорания приведены в таблице. Принято одинаковое для 
модификаций положение характерных точек Tст1.расч, Tст2.расч (см. 
рис. 8), для которых и представлены в таблице данные по температу-
ре стенки. 
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Результаты расчета к и теплового состояния конструкции 

Модификация № расчета  к Tохл, С Tст1, С Tст2, С 

I 

1 0,8 0,996 331 400 510 

2 1,0 0,901 216 242 331 

3 1,2 0,931 206 234 335 

4 1,4 0,958 201 220 325 

5 1,6 0,969 195 205 310 

6 1,8 0,982 176 200 290 

II 

7 0,8 0,908 226 310 180 

8 1,0 0,718 130 165 100 

9 1,2 0,781 184 200 100 

10 1,4 0,823 128 175 110 

11 1,6 0,85 116 170 100 

12 1,8 0,887 115 164 100 

13 2,0 0,92 119 160 100 

III 

14 0,8 1,0 306 380 520 

15 1,0 0,839 198 250 350 

16 1,2 0,916 204 230 340 

17 1,4 0,95 188 225 330 

18 1,6 0,98 195 220 330 

19 1,8 0,996 186 210 320 

IV 

20 0,8 0,963 216 274 340 

21 1,0 0,691 143 192 230 

22 1,2 0,773 137 185 230 

23 1,4 0,842 139 180 230 

24 1,6 0,899 134 177 230 

25 1,8 0,935 126 160 220 

 
На основе результатов проведенных исследований были сделаны 

основные выводы по конструированию исследуемой камеры РДМТ: 
– предкамеру, форсуночную головку, конструкцию охлаждающе-

го тракта исполнять по модификации III; 
– длину цилиндрической части КС выдерживать в пределах 

LКС = 10…15 мм; 
– с целью повышения тепловой стойкости форсуночной головки 

рекомендуется изготовлять ее из высокотеплопроводного материала, 
в частности из меди М1. 

Заключение. Анализ результатов выполненных работ позволяет 
констатировать следующее. Проведенная доработка комплексной ме-
тодики расчета с учетом осевых перетечек теплоты по стенке камеры 
сгорания ракетного двигателя малой тяги позволила изучить влияние 
различных факторов на характеристики рабочего процесса и тепло-
вое состояние конструкции для всех исследованных модификаций 
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камер РДМТ. Показано, что целенаправленная организация осевых пе-
ретечек теплоты для материалов камер с высокой теплопроводностью 
приводит к существенному выравниванию поля температур стенки со 
стороны газа вдоль образующей КС и значительному снижению пика 
температур в области критического сечения, что облегчает условия ра-
боты КС. Для камер исходной модификации по работе [1] снижение 
приведенной длины Lпр с 0,12 м до 0,06 м вызывает уменьшение φк 
до 20 %, причем характер изменения φк = f () сохраняется. В то же 
время использование схемы с осевыми перетечками теплоты позволяет 
сократить приведенную длину до 0,1 м без существенного снижения φк. 
Однако при  < 1 наблюдается высокая температура подогрева охлади-
теля (ΔTохл = 260…300 °С), что в отдельных случаях в реальных усло-
виях может оказаться неприемлемым из-за опасности перегрева узлов 
автоматики на входе в камеру. В таком случае для обеспечения удовле-
творительного теплового состояния камеры РДМТ стоит уменьшить 
подогрев ΔTохл, снизив φк. Расчетным путем подтверждена возмож-
ность изменения температуры подогрева охладителя и теплового со-
стояния конструкции КС посредством изменения приведенной длины 
или условий вдува окислителя в камеру сгорания, причем соответ-
ственно изменится и коэффициент камеры сгорания φк. 
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Computational study of the thermal state of a low-thrust 
rocket engine chamber operating on the gaseous propellant 
components taking into account the axial heat leaks along 

the combustion chamber fire wall 
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Bauman Moscow State Technical University, Moscow, 105005, Russian Federation 
 
Modern developments in the rocket and space technology, as well as the growth in mass 
and nomenclature of the launched payloads, are making it relevant to use a wide range of 
both the known and promising fuel pairs in the low-thrust liquid-propellant rocket en-
gines (LPRE). In particular, expansion of the raw material base in the domestic rocket 
engineering involves using the cryogenic methane as a combustible component for the 
space and aerospace propulsion systems. On the other hand, the whole world is witness-
ing the tightening requirements for ecological safety in the spacecraft operation, which 
also makes the methane use justified. In all the cases, the issue of ensuring satisfactory 
thermal state of the studied chamber of a low-thrust rocket engine (LTRE) with cooling 
by its own components stays important, which is fundamentally important for the rocket 
engines independent operation from the environment. Certain successes achieved in this 
area are a prerequisite for further researching for approaches to improve the combustion 
chamber cooling. The computational study objects presented in this article include vari-
ous modifications of the low-thrust rocket engine chamber operating on the O2gas +  
+ CH4gas fuel components. At the same time, a significant difference from the previously 
studied samples lies in organization of the axial heat leaks along the combustion cham-
ber (CC) wall. Using computation method for a LTRE chamber with the external regen-
erative cooling by an oxidizer modified taking into account this fact, design relationships 
were determined that ensure the structure satisfactory thermal state in the entire range of 
the parameters alteration.   
 
Keywords: combustion chamber, chamber coefficient, mathematical model, chamber co-
efficient 
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