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Описываются результаты многолетних исследований по изучению параметров смесеобразования 
ЖРДМТ разработки КБхиммаш им. А.М.Исаева со струйно-центробежной схемой смешения компонентов АТ и 
НДМГ на стенке камеры сгорания и методический подход к расчету и проектированию этих ЖРДМТ. 

 
Жидкостные реактивные двигатели малой тяги, струйно- центробежная система смесеобразования, 

форсуночная головка, камера сгорания, дефлектор, самовоспламеняющееся топливо, жидкие пленки, факел 
распыла, вторичное растекание 

 
Жидкостные ракетные двигатели ма-

лой тяги (ЖРДМТ) являются в настоящее 
время одним из основных исполнительных 
органов в системе управления космических 
летательных аппаратов. Они служат для 
ориентации, стабилизации и коррекции ле-
тательного аппарата в пространстве. 
ЖРДМТ также используются в двигатель-
ных установках ориентации, стабилизации и 
обеспечения запуска (ДУ СООЗ) в разгон-
ных блоках различных ракетоносителей. На-
значение ЖРДМТ и условия их эксплуата-
ции предъявляют к ним целый ряд специфи-
ческих требований, таких как: 

- многорежимность, обусловленная ра-
ботой в непрерывном (длительность до τВ > 
103 с) и в различных импульсных режимах с 
минимальным временем включения 0,03 с и 
менее и с различными паузами от 0,03 с до 
нескольких суток, импульсный режим под-
разделяется на режим одиночных коротких 
включений с большими паузами между 
включениями, импульсный режим, когда 
чередуются короткие включения с паузами 
различной продолжительности, и режим 
«связанных» включений при очень коротких 
паузах; 

- большой ресурс по суммарному вре-
мени работы до 50000 с и более; 

- большой ресурс по суммарному ко-
личеству включений до 106 включений; 

- возможность любого сочетания вре-
мен включений и пауз (в большинстве слу-
чаев оговаривается); 

- обеспечение высокой экономичности, 
удельный импульс (IУД) свыше 2950 Нс/кг 
(300 с) для современных двухкомпонентных 
ЖРДМТ на самовоспламеняющейся паре 
азотный тетраксид (АТ) и несимметричный 
диметилгидразин (НДМГ); 

- высокая надежность при эксплуата-
ции более 10 лет, что требует обеспечения 
приемлемого теплового состояния как при 
работе двигателя, так и в период длительно-
го молчания. 

Обеспечение вышеперечисленных тре-
бований вызывает большие трудности при 
проектировании ЖРДМТ и организации 
смесеобразования и рабочего процесса сго-
рания компонентов топлива в его камере 
сгорания, обусловленные: 

- малым расходом топлива; 
- малым числом элементов форсуноч-

ной головки; 
- невозможностью создания регенера-

тивного охлаждения; 
- трудностью обеспечения равномерно-

го распределения смешанного топлива по 
объему камеры сгорания; 

- трудностью эффективного жидкост-
ного смесеобразования и обеспечения высо-
кой полноты сгорания. 

Все эти вышеприведенные особенно-
сти создают большие трудности в обеспече-
нии приемлемого теплового состояния 
ЖРДМТ - запас по температуре стенки ка-
меры сгорания, особенно в районе критиче-
ского сечения в наиболее теплонапряженных 
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непрерывных включениях неперегрев фор-
суночной головки и недопущение вскипания 
компонентов топлива в наиболее теплона-
пряженных импульсных режимах при реа-
лизации высокой экономичности,                            
IУД ≥ 2950 Нс/кг (300 с). 

Все это породило большое число схем 
организации рабочего процесса в ЖРДМТ 
как в России, так и за рубежом. 

В КБхиммаш им А.М.Исаева была раз-
работана струйно-центробежная схема  
смешения компонентов АТ + НДМГ на 
стенке камеры сгорания, см. рис. 1. Окисли-
тель АТ через струйные форсунки 1 диамет-

ром 0,2...0,4 мм (в зависимости от размерно-
сти двигателя) попадает на конический де-
флектор 2, на котором струя преобразуется в 
пелену, которая, стекая с кромки дефлекто-
ра, попадает на внутреннюю стенку камеры 
сгорания 3 и преобразуется в пелену вто-
ричного растекания. Горючее НДМГ через 
центральную центробежную форсунку 4 в 
виде конуса распыла попадает также на 
стенку камеры сгорания 3, где происходит 
соприкосновение, взаимное проникновение 
и жидкофазное смешение самовоспламе-
няющихся компонентов с образованием 
продуктов сгорания. 

 
Рис.1. Струйно-центробежный смесительный элемент форсуночной головки 

 
Таким образом, практически все топ-

ливо попадает на стенку камеры сгорания, 
участвуя в ее охлаждении и снятии значи-
тельной части теплового потока, направлен-
ного по стенке камеры сгорания от критиче-
ского сечения в сторону форсуночной го-
ловки. 

Для организации эффективного жид-
кофазного смешения компонентов топли-
ва и обеспечения высокой полноты сгора-
ния, IУД ≥ 2950 Нс/кг (300 с), с одновре-
менным приемлемым тепловым состояни-
ем необходимо было провести целый ряд 
исследований по изучению параметров 
смесеобразования и создания методики 
расчетов и проектирования ЖРДМТ с та-
кой схемой смесеобразования. 

Большой объем работы был проведен в 
отраслевой научно-исследовательской лабо-
ратории (ОНИЛ) Куйбышевского авиацион-
ного института (КуАИ, ныне СГАУ), в ко-
торой КуАИ совместно с КБхиммаш были 

проведены экспериментально-расчетные ис-
следования по изучению параметров пер-
вичной пленки, образованной на дефлекторе 
в результате попадания на него струи ком-
понента, параметров вторичной пленки, об-
разованной на внутренней стенке камеры 
сгорания в результате растекания первичной 
пленки, истекающей с кромки дефлектора, 
параметров пленки в конусе распыла цен-
тробежной форсунки. Для примера приведе-
ны фотографии первичной пленки, рис.2, 
фотографии вторичного растекания пленки, 
рис.3, фотографии пленок, истекающих с 
кромки дефлектора реальной форсуночной 
головки, рис.4. 

Сравнение экспериментального и рас-
четного контуров пленки представлено на 
рис.5, где видна хорошая сходимость ре-
зультатов расчетов с экспериментом. На 
рис.6 представлена фотография течения ли-
ний «Г» и «О» в прозрачной камере. 
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Рис. 2. Растекание первичной пленки на преграде 

 

 
Рис. 4. Первичные пленки, 

 истекающие с кромки дефлектора 
 

 
Рис. 3. Растекание вторичной пленки на преграде 

 

 
Рис. 5. Сравнение экспериментального и расчетного 
контуров пленки: dcp=0,8 мм; Δр=0,3 МПа; 

-3108m ⋅=& кг/с; φ=α/2=40°; Lпр1 =8мм; Lпр2=10мм; Lсв=6мм 
 

 
 

 
Рис.6. Совместное течение компонентов по линии «Г» и «О» в прозрачной камере 

 
В результате этих экспериментов была 

уточнена программа расчетов параметров 
смесеобразования, позволяющая определить 
основные параметры смесеобразования, та-

кие как толщина пленки, расходонапряжен-
ность в пленке, скорость течения в пленке и 
др. в различных фрагментах и направлениях 
течения в пленке. Эти параметры рассчиты-
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ваются в первичной пленке на дефлекторе, 
вторичной пленке на стенке камеры сгора-
ния после попадания первичной пленки с 
кромки дефлектора на стенку камеры, в 
пленке конуса распыла центробежной фор-
сунки. Также рассчитываются ширина пер-
вичной пленки, ширина вторичной пленки, а 
также параметры жгутов первичной и вто-
ричной пленок. 

По параметрам пленок и жгутов про-
водится расчет жидкофазного смешения 
пленок в точках их взаимодействия. Рассчи-
тываются критерии жидкофазного смешения 
компонентов, такие как: 

- критерий полноты смешения - коэф-
фициент φП СМ; 

- критерий равномерности смешения 
(равномерности распределения расхода) - 
коэффициент φР см; 

- критерий эффективности смешения - 
коэффициент жидкофазного смешения φЖФ; 

- критерий массовой полноты смеше-
ния - коэффициент φМАС. 

По этим критериям оценивается эф-
фективность смесительного элемента фор-
суночной головки и можно скорректировать 
его параметры (размеры). 

Программа позволяет рассчитать оп-
тимальные параметры смесительного эле-
мента форсуночной головки при максималь-
ной эффективности жидкофазного смеше-
ния. В результате расчета можно получить и 
значения коэффициента соотношения ком-
понентов в точках взаимодействия пленок. 

Для проверки влияния угла раскрытия 
дефлектора (α) были изготовлены и испыта-
ны 2 ЖРДМТ С7.10.590-0, тягой 200Н с уг-
лами раскрытия дефлектора 70° и 80°. Ре-
зультаты огневых испытаний этих двигате-
лей представлены на рис.7. Расходный ком-
плекс β у двигателя с углом раскрытия де-
флектора α = 70° на 5…7 с выше, чем при α 
= 80°, что подтверждает результаты расче-
тов. 

Эффективность расчета жидкофазного 
смешения компонентов в рассматриваемой 
схеме смесеобразования была подтверждена 
расчетами и проектированием конкретных 
ЖРДМТ. 

С помощью указанных выше программ 
в КБхиммаш им. А.М.Исаева были рассчи-
таны параметры форсуночных головок и 

спроектированы, изготовлены и отработаны 
четыре ЖРДМТ на компонентах АТ и 
НДМГ: 

- ЖРДМТ С5.142.00-0, тягой 25Н, 
предназначенный для пилотируемого кос-
мического корабля (КК) «Союз-ТМА». При 
геометрической степени расширения сопла 

Fà
Fêð

 = 45 этот двигатель обеспечивает 

удельный импульс 2805 Нс/кг (286 с). Для 
обеспечения приемлемого теплового состоя-
ния при длительных паузах между включе-
ниями (обеспечения незамерзания компо-
нентов топлива) на форсуночную головку 
этого двигателя установлен электронагрева-
тель (ЭН) мощностью 2,5 ватт, который, 
чтобы не усложнять систему управления КК, 
включается на Земле перед запуском ракеты 
носителя и не отключается в период всей 
эксплуатации двигателя. Таким образом, 
двигатель обеспечивает приемлемое тепло-
вое состояние при работе даже с дополни-
тельным подогревом от ЭН, так не эксплуа-
тируется ни один ЖРДМТ в России и в ми-
ре. Это возможно благодаря тому, что все 
топливо подается на стенку камеры сгорания 
и довольно эффективно охлаждает ее. 

- ЖРДМТ С5.145.00-0, тягой 50Н, 
предназначенный для космического аппара-
та (КА) разработки НПО им. С.А.Лавочкина. 

При Fà
Fêð

 = 100 этот двигатель обеспечивает 

удельный импульс 2945 Нс/кг (300 с) и при-
емлемое тепловое состояние и обладает зна-
чительным ресурсом по суммарному време-
ни работы τ∑ ≥ 20000 с и суммарному коли-
честву включений N ≥ 300000. 

- ЖРДМТ С5.144.00-0, тягой 100Н, 
предназначенный для многоцелевого лабо-
раторного модуля (МЛМ) международной 

космической станции (МКС). При Fà
Fêð

 = 

100  этот двигатель обеспечивает удельный 
импульс 2960 Нс/кг (302 с) и приемлемое 
тепловое состояние и обладает самым боль-
шим ресурсом среди ЖРДМТ России по 
суммарному времени работы τ∑ ≥ 50000 с и 
по суммарному количеству включений N ≥ 
500000. При отработке 3 двигателя 
С5.144.00-0 прошли испытания на 3 ресурса 
и наработали τ∑ ≥ 150000 с и N ≥ 1500000 
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включений и сохранили свою работоспо-
собность и целостность. 

- ЖРДМТ С5.146.00-0, тягой 200Н, 
предназначенный для одного из модулей 

МКС. При Fà
Fêð

 = 100  этот двигатель обес-

печивает удельный импульс 3012 Нс/кг (307 
с), который для такого класса двигателей 
является самым высоким в России. При этом 
обеспечивается и приемлемое тепловое со-

стояние, и значительный ресурс по τ∑ ≥ 
20000 с и по N ≥ 300000. 

На рис.8 представлена зависимость 
расходного комплекса β от давлений компо-
нентов на входе, полученная при огневых 
испытаниях всех четырех двигателей. Как 
видно, расходный комплекс β незначительно 
изменяется при значительном изменении 
давлений на входе и все четыре двигателя 
обеспечивают высокую экономичность. 

    
Рис.7. Зависимость расходного комплекса 
β от давлений компонентов на входе 

при разных углах раскрытия дефлектора: 
•  - α = 70° ;             □ - α = 80° 

Рис.8. Зависимость расходного комплекса 
β от давлений компонентов на входе: 

•  - С5.142; * - С5.145; ■ – С5.144; □ – С5.146 

 

 
Рис.9. Распределение температур по наружной поверхности двигателей: 

•  - С5.142;    ■ – С5.145;     □ – С5.144;     - С5.146  
 

На рис. 9 представлено распределение 
температур по наружной поверхности дви-
гателей. Максимальная температура наруж-
ной поверхности камеры сгорания 1200°С, 
что значительно ниже допустимой темпера-
туры 1800°С, которую обеспечивает матери-
ал камеры сгорания - ниобиевый сплав с жа-
ростойким покрытием МoSi2. Температура 

форсуночной головки значительно ниже 
100°С. Самая высокая температура головки 
у двигателя С5.142.00-0, это объясняется, 
как было сказано выше, из-за подогрева от 
ЭН, расположенного на головке, во время 
работы двигателя. Большой запас по темпе-
ратурам элементов двигателей говорит о вы-
сокой их надежности. Низкие значения тем-
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ператур на клапанах, форсуночной головке и 
фланце крепления при работе двигателей 
свидетельствуют о том, что не требуется до-
полнительного съема тепла в объект при их 
работе и двигатели могут устанавливаться 
на теплоизоляторах. Это еще одно сущест-
венное преимущество этих двигателей и 
рассматриваемой схемы смесеобразования. 

 
Выводы 

1. В КБхиммаш им. А.М.Исаева разра-
ботана струйно-центробежная схема смеше-
ния компонентов АТ + НДМГ на стенке ка-
меры сгорания, обеспечивающая высокие 
экономичность и надежность ЖРДМТ. 

2. В КБхиммаш существует методика 
расчетов жидкофазного смешения компо-
нентов и его эффективности в струйно-
центробежной схеме смешения компонентов 
АТ + НДМГ на стенке камеры сгорания. 

3. Эффективность методики расчетов 
жидкофазного смешения компонентов дока-
зана расчетами, проектированием и отра-
боткой четырех ЖРДМТ С5.142.00-0, тягой 
25Н, С5.145.00-0, тягой 50Н, С5.144.00-0, 
тягой 100Н и С5.146.00-0, тягой 200Н, кото-
рые обеспечивают высокий удельный им-
пульс 2945 Нс/кг (300 с), работоспособность 
при больших ресурсах τ∑ ≥ 50000 с и  N ≥ 
500000 и высокую надежность, обусловлен-
ную значительным запасом по температуре 
элементов двигателей при их работе. 
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Many years investigations results in field of mixing parameters studies in the thrusters developed CMDB named 
after A.M.Isaev are described. The NT and NDMH spray-centrifugal mixing scheme on the confusion chamber wall in 
considered. 
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