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Проведено экспериментальное исследование воздействия теплового потока, имитирующего влияние ра-

ботающего маршевого двигателя, на параметры ЖРДМТ тягой Р = 25 Н. Подтверждена работоспособность дви-
гателей в условиях двигательной установки, определены параметры ЖРДМТ и запас до достижения их пре-
дельных значений по времени и по температуре. 

Жидкостный ракетный двигатель малой тяги,  огневой вакуумный стенд, тепловой поток, маршевый 
двигатель, работоспособность двигателя, температура элементов конструкции.  

 
При проектировании новых объектов 

ракетно-космической техники стремление 
обеспечить минимальные габаритно-массо-
вые характеристики, например, двигатель-
ных установок, часто приводит к взаимному 
влиянию отдельных элементов, что делает 
условия эксплуатации отличными от тех, в 
которых велась их автономная отработка. 
Так, при создании перспективного разгон-
ного блока, жидкостные ракетные двигатели 
малой тяги (ЖРДМТ) системы управления 
оказываются в зоне теплового воздействия 
от маршевого двигателя двигательной уста-
новки (ДУ). Поскольку ДУ комплектовались 
отработанными ЖРДМТ, в частности по те-
пловому состоянию конструкции, возникла 
необходимость в оценке их работоспособно-
сти в новых условиях эксплуатации. 

Целесообразным является проведение 
исследований при имитации воздействия те-
плового потока от маршевого ЖРД и пара-
метров окружающей среды, в частности при 
рн£1,33·10-1 Па (10-3 мм рт. ст.), обеспечи-
вающих функциональное назначение эк-
ранно-вакуумной тепловой изоляции 
(ЭВТИ). В работе рассмотрены наиболее 
опасные сочетания теплообмена между мар-
шевым двигателем ДУ и ЖРДМТ системы 
управления. 

Цель настоящего исследования - экспе-
риментальное определение работоспособно-
сти и параметров управляющих ЖРДМТ при 
воздействии на него теплового потока от ра-
ботающего маршевого ЖРД, в условиях 
космического пространства.  

В качестве объектов исследования бы-
ли использованы два управляющих ЖРДМТ 
тягой Р = 25 Н разработки «КБхиммаш име-
ни А.М. Исаева» - филиала ФГУП «ГКНПЦ 
имени М.В. Хруничева». Общий вид двига-
теля показан на рис. 1. 

 
Рис. 1. Общий вид двигателя тягой Р = 25 Н 

ЖРДМТ номинальной тягой 25 Н рабо-
тает на самовоспламеняющихся компонентах 
топлива: НДМГ+АТ;  номинальное давление 
компонентов топлива на входе в двигатель 
составляет 1,52 МПа; удельный импульс тя-
ги ЖРДМТ - 2800 м/с; массовое соотноше-
ние компонентов топлива - 1,85; геометриче-
ская степень расширения сопла - 45. При 
этом в двигателе для упрощения системы 
управления предусмотрено включение элек-
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тронагревателя (ЭН), расположенного на 
форсуночной головке ЖРДМТ и предназна-
ченного для обеспечения незамерзания в пе-
риод его «молчания» на земле перед стартом 
ракеты-носителя и неотключением его до 
завершения программы полёта (ЭН включён 
и во время работы ЖРДМТ).  К тому же 
ЖРДМТ устанавливается на теплоизолято-
рах с высоким термическим сопротивлением. 
Всё это значительно ужесточает тепловое 
состояние двигателя, так не эксплуатируется 
ни один из известных в мире ЖРДМТ.  

Для достижения эффективной органи-
зации внутрикамерного рабочего процесса в 
двигателях Р = 25 Н использованы основные 
научные положения теоретических и экспе-
риментальных исследований рабочего про-
цесса ЖРДМТ на самовоспламеняющихся 
компонентах топлива, проведённых в Науч-
но-исследовательском центре космической 
энергетики  (НИЦ КЭ)  СГАУ [1,  2]:  обеспе-
чение с помощью смесительного элемента 
эффективного жидкофазного взаимодейст-
вия компонентов топлива путём достижения 
максимального смешения компонентов в 
жидкой фазе и применение полученных 
жидкофазных промежуточных  продуктов 
взаимодействия компонентов в качестве 
внутреннего пристеночного охладителя 
стенки камеры сгорания. Для обеспечения 
эффективного жидкофазного взаимодейст-
вия компонентов топлива и организации 
внутреннего пристеночного охлаждения ка-
меры сгорания в ЖРДМТ Р =  25  Н система 
смесеобразования реализована на основе де-
флекторно-центробежного смесительного 
элемента, обеспечивающего жидкофазное 
смешение компонентов топлива на внутрен-
ней стенке камеры сгорания [3]. Очевидно 
такая организация рабочего процесса в 
ЖРДМТ более устойчива к воздействию те-
плового потока на внешнюю поверхность 
камеры двигателя при включённом ЭН фор-
суночной головки ЖРДМТ и установке его 
на теплоизоляторах.  

Взаимное расположение излучающей 
поверхности маршевого двигателя и 
ЖРДМТ, исследованное в процессе экспе-
римента, показано на рис. 2. Реально при ис-
пытаниях использовалась физическая модель 
излучающей поверхности маршевого двига-
теля – имитатор теплового потока, который 
имел существенно меньшие размеры по 
сравнению с излучающей поверхностью 

маршевого двигателя, но обеспечивал  такой 
же удельный тепловой поток, направленный 
на ЖРДМТ. 

В результате проведённой расчётной 
оценки с использованием материалов [4, 5] и 
при допущениях, что температура любой 
точки излучающей поверхности маршевого 
двигателя имеет одинаковое значение и 
форма излучающей поверхности коническая, 
определён  угол между осью испытываемого 
ЖРДМТ и осью имитатора теплового потока 
γр = 27,5°. Легко показать, что уточнение γр с 
учетом реального распределения темпера-
туры по излучающей поверхности марше-
вого двигателя приводит к незначительному 
отклонению от принятого γр и идёт в запас 
работоспособности ЖРДМТ. 

 
Рис. 2. Схема взаимного расположения  излучающей 
поверхности KN маршевого двигателя и  ЖРДМТ 

 
Исследование проведено на огневом 

вакуумном стенде № 3 НИЦ КЭ СГАУ. 
Вакуумная система стенда обеспечи-

вает создание давления окружающей среды 
перед огневым испытанием двигателя вели-
чиной менее 1,33·10-1 Па (10-3 мм рт. ст.). 
Принципиальная схема вакуумной системы 
стенда приведена на рис. 3. Вакуумная сис-
тема имела в своём составе две вакуумные 
камеры ВК1 и ВК2. В камере ВК1 разме-
щался испытываемый ЖРДМТ и оборудова-
ние для создания требуемых тепловых пото-
ков. Вакуумная камера ВК1 имеет объём 
0,32 м3, а объём вакуумной камеры ВК2 со-
ставляет V = 1,2 м3. В выходном сечении со-
пла двигателя установлен кормовой диффу-
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зор Д1, который через трубопровод и ваку-
умный затвор VM1 герметично соединён с 
камерой ВК2. Кормовой диффузор и соеди-
нённый с ним газовод обеспечивали эвакуа-
цию продуктов сгорания при включении 
двигателя в камеру ВК2 и, соответственно, 
газодинамическое разъединение газовых 
сред вакуумных камер. Основное назначение 
кормового диффузора Д1 - создать условия 
для безотрывного течения продуктов сгора-
ния в сопле ЖРДМТ при давлениях в ВК2,  
превышающих критический отрывной уро-
вень давлений в сопле двигателя. Камера 
ВК2 используется как буферный объём, не-
обходимый для запуска кормового диффузо-
ра и аккумуляции продуктов сгорания рабо-
тающего ЖРДМТ. 

 
Рис. 3. Принципиальная схема вакуумной системы 

стенда 

В вакуумную систему входят три ваку-
умных насоса, два из них NL1 и NL2 соеди-
нены параллельно и обеспечивают откачку 
продуктов сгорания двигателя из камеры 
ВК2. Бустерный паромасляный насос ND 
служит для получения необходимого разре-
жения в ВК1 при проведении тепловых ис-
пытаний.  Насосы NL1  и NL2  работают как 
форвакуумные по отношению к насосу ND, 
обеспечивающему требуемое давление в ва-
куумной камере ВК1 - не более 1,33·10-1 Па 
(10-3 мм рт. ст.), где осуществлялось воздей-
ствие теплового потока на ЖРДМТ от ими-
татора маршевого двигателя.  

Вакуумные камеры и вакуумные на-
сосы соединены вакуумными трубопрово-
дами различного диаметра, в которых уста-
новлены проходные вакуумные затворы 

VM1 - VM6 и необходимые для измерения 
давлений вакуумметры РТ1-РТ5. В качестве 
форвакуумных насосов NL1 и NL2 в вакуум-
ной системе используются два высокопроиз-
водительных вакуумных плунжерных (зо-
лотниковых) насоса типа НВЗ–300. В 
качестве бустерного насоса ND на стенде 
применяется паромасляный насос 2НВБМ–
160. Общий вид и компоновка вакуумных 
камер на стенде представлены на рис.  4.  На 
переднем плане рис. 4 показаны вакуумная 
камера ВК1 и бустерный паромасляный на-
сос ND, на заднем - вакуумная камера ВК2. 
Обе вакуумные камеры расположены гори-
зонтально так, что оси камер перпендику-
лярны друг другу. 

 
Рис. 4. Общий вид и расположение вакуумных камер 

на стенде 

В процессе исследований работоспо-
собности ЖРДМТ в условиях влияния внеш-
него  теплового  потока моделировалось воз-
действие следующих тепловых потоков:  

- q1 – теплового потока от имитатора 
маршевого двигателя;   

- q2 -  теплового потока, проходящего 
через ЭВТИ изделия;  

- q3 – теплового потока, эквивалент-
ного тепловому потоку от абсолютно чёр-
ного тела температурой + 40° С. 

Тепловой поток маршевого двигателя в 
эксперименте моделировался с помощью 
имитатора - излучателя разработки НИЦ КЭ. 
Излучатель, выполненный в виде электриче-
ского нагревателя, обеспечивал  создание за-
данной плотности теплового потока в вы-
ходном сечении его дефлектора, в диапазоне 
от 0  до 20  кВт/м2. Корпус излучателя имеет 
круглую плоскую излучающую поверхность 
наружным диаметром 180 мм, по периметру 
которой перпендикулярно к её плоскости ус-
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тановлен цилиндрический дефлектор. Ре-
гулирование излучателя осуществлялось пу-
тём изменения напряжения питания имита-
тора и контроля напряжения и тока в 
электрической цепи нагревателя. Перед про-
ведением испытаний была проведена гра-
дуировка имитатора теплового потока. Ре-
зультаты градуировки имитатора-излучателя 
представлены на рис. 5 в виде зависимости 
плотности теплового потока излучателя «q1» 
от напряжения питания, подаваемого на 
имитатор-излучатель, «Uизл». 

 
Рис. 5. Зависимость плотности теплового потока 
имитатора-излучателя «q1» от напряжения пита-
ния, подаваемого на  имитатор-излучатель, «Uизл» 

В качестве средства измерения плотно-
сти теплового потока q2, проходящего через 
ЭВТИ двигателя, использовался датчик - 
преобразователь плотности теплового потока 
ПТП 03.  Тепловой поток q3, эквивалентный 
тепловому потоку от абсолютно чёрного те-
ла температурой + 40°С, создаётся с по-
мощью фрагмента внутренней поверхности 
вакуумной камеры ВК1. К наружной по-
верхности вакуумной камеры ВК1 был при-
соединен кожух, создающий с наружной по-
верхностью вакуумной камеры теплооб-
менник-«рубашку» для её охлаждения или 
нагрева. Для этого с помощью гид-
равлической системы, подсоединённой к ма-
гистрали с водой, включающей в себя регу-
лятор расхода, нагревательный элемент и 
электронный блок управления, поддержи-
вается заданная температура задней внут-
ренней поверхности стенки  камеры ВК1 в  
диапазоне от + 20 до + 40°С. В качестве дат-
чика измерения данной температуры исполь-
зовался плоский гибкий термопреобразова-
тель сопротивления ТСП 9703. Схема 
расположения основных элементов систем 

обеспечения теплового воздействия на 
ЖРДМТ и средств измерения тепловых по-
токов показана на рис. 6. 

Стендовая система измерений обеспе-
чивала измерение и регистрацию следующих 
основных параметров ЖРДМТ: давления 
компонентов топлива на входе в двигатель, 
давлений в вакуумных камерах, давления в 
камере сгорания, расходов компонентов топ-
лива, температур элементов конструкции 
двигателя, электрических параметров клапа-
нов и электронагревателя двигателя. 

 
Рис. 6. Схема расположения элементов систем обес-
печения теплового воздействия на ЖРДМТ и средств 
измерения тепловых потоков: 1 – ЖРДМТ; 2 – ваку-
умная камера ВК1; 3 - излучатель теплового потока 
q1; 4 – дефлектор излучателя теплового потока q1; 5 
– кормовой диффузор; 6 – датчик температуры для 
измерения температуры оболочки вакуумной камеры 
ВК1; 7 – преобразователь для измерения плотности 

теплового потока q2; 8 – теплообменник - «ру-
башка»; 9 – регулятор расхода жидкости; 10 – элек-
тронагреватель; 11 – стендовая ЭВТИ; 12 – окно с 

кварцевым стеклом; 13 - тепловизионная система; 14 
- вакуумная задвижка 

Для измерения температур элементов 
конструкции ЖРДМТ: клапанов горючего и 
окислителя (на входе и на выходе), фланца, 
переходника, головки, - использовались 
хромель-копелевые и хромель-алюмелевые 
термопары. Для измерения температуры на-
ружной поверхности камеры ЖРДМТ при-
менялся бесконтактный метод с использова-
нием инфракрасной тепловизионной систе-
мы.  В целях определения температуры по-
верхности камеры бесконтактным способом 
в теплоизоляционном экране ЖРДМТ  вы-
полнялось окно. Тепловизионная система 
обеспечивает измерение температуры в диа-
пазоне (-20…2500) ºС, точность измерений - 
±1ºС (или ±1%); температурную чувстви-
тельность не менее 18мК; спектральный 
диапазон 3-5 мкм; разрешение изображения 
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640´512 / 14 бит; максимальную частоту об-
новления полных кадров – не менее 100 Гц 
(с возможностью увеличения до 3000Гц); 
время интегрирования – от 3 мкс; сменную 
оптику с системой фильтров; вход для внеш-
них управляющих сигналов; цифровой вы-
ход - USB2, Camlink, GigE; синхронизацию 
съёмки с внешними аналоговыми сигналами; 
термографический анализ с помощью специ-
ального программного обеспечения.  

Программные средства обеспечивают 
согласование тепловизора с компьютером, 
стандартную или специализированную обра-
ботку изображений и отображение измери-
тельной информации. Компьютерные про-
граммы позволяют проводить анализ 
термограмм, в частности, изменять основные 
установки тепловизора (коэффициент излу-
чения, диапазон измерения), определять 
среднюю температуру в областях различной 
формы, строить профили, изотермы, гисто-
граммы. Программы дают возможность 
пользоваться стандартными функциями сре-
ды Windows, что делает их гибкими при на-
писании и редактировании документов. Ис-
пользованная в процессе исследования 
программа анализа термограмм «Altair» 
предназначена для обработки изображений, 
полученных с помощью инфракрасных ка-
мер с видеопреобразователями 2D. Про-
грамма обеспечивает возможность просмот-
ра последовательности изображений в 
режиме реального времени и сохранения их 
со скоростью 200 кадров в секунду. В соче-
тании с другими компонентами программ-
ного обеспечения, она может использоваться 
для управления режимом съёмки и после-
дующей обработки изображения. 

Управление пневмогидравлической 
системой стенда и ЖРДМТ осуществляется 
от пульта управления стенда. Регистрация 
сигналов измерений велась с помощью авто-
матизированной системы NATIONAL 
INSTRUMENTS. Автоматизированная сис-
тема (рис. 7) состояла из компьютера с шас-
си NI PXI-8106 c дисплеем, клавиатурой, 
мышью и платой ввода-вывода информации. 
В данном эксперименте использовалась уни-
версальная плата ввода-вывода типа NI PXI-
6251 и плата ввода сигналов с термопар NI 
SCXI-1102. Каждая плата имела специализи-
рованную клеммную коробку для подключе-
ния сигналов от датчиков. Плата NI SCXI-
1102 регистрировала температуры, а плата 

NI PXI-6251 – все остальные параметры.  
Экспериментальное исследование про-

водилось в объёме выполнения трёх видов 
испытаний каждого ЖРДМТ № 1 и № 2 по 
следующему алгоритму. 

1. Испытание № 1 - имитация воздей-
ствия тепловых потоков на ЖРДМТ от мар-
шевого двигателя без огневого включения 
ЖРДМТ: 

- воздействие на ЖРДМТ  тепловых пото-
ков (q1, q2,  q3) продолжительностью τв, соот-
ветствующей времени работы маршевого 
ЖРД. В течение испытаний ведутся из-
мерения и регистрация тепловых потоков (q1, 
q2,  q3) и температур элементов конструкции 
(переходника, головки, фланца, на входе и 
выходе клапанов горючего и окислителя, по-
верхности камеры); 

- по истечении τв продолжение воз-
действия на ЖРДМТ тепловых потоков (q1, 
q2,  q3) до достижения установившегося теп-
лового состояния ЖРДМТ (продолжается 
регистрация тепловых потоков и температу-
ры элементов конструкции). 

2. Испытание № 2 – имитация воздей-
ствия на ЖРДМТ тепловых потоков от мар-
шевого двигателя с последующим огневым 
включением ЖРДМТ:  

- воздействие на ЖРДМТ тепловых пото-
ков (q1, q2,  q3) в течение τв. В процессе ис-
пытания ведутся измерения и регистрация 
тепловых потоков (q1, q2,  q3) и температур 
элементов конструкции; 

- по истечении τв, продолжая имитацию 
воздействия тепловых потоков (q1, q2,  q3) от 
маршевого двигателя, огневое включение 
ЖРДМТ продолжительностью τвкл=50 с при 
давлениях компонентов топлива на входе в 
двигатель рвхо=рвхг=20 кг/см2 с регистрацией 
параметров двигателя, тепловых потоков и 
температур элементов конструкции. 

3. Испытание № 3 - имитация воздей-
ствия на ЖРДМТ тепловых потоков от мар-
шевого двигателя с предварительным огне-
вым включением  ЖРДМТ: 

- обеспечение теплового состояния 
ЖРДМТ огневой работой двигателя при 
рвхо=рвхг=20 кг/см2, τвкл = 50 с;  

-  за 3…5с до отключения ЖРДМТ вклю-
чение воздействия на ЖРДМТ тепловых по-
токов (q1, q2,  q3) от маршевого двигателя 
продолжительностью τв. В течение ис-
пытания ведутся измерения и регистрация 
тепловых потоков (q1, q2,  q3) и температур 
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элементов конструкции;  
- по истечении τв, продолжение воз-

действия на ЖРДМТ тепловых потоков (q1, 
q2,  q3) до достижения установившегося теп-
лового состояния ЖРДМТ (продолжается 

регистрация тепловых потоков и температу-
ры элементов конструкции), при этом ЭН 
включён и ЖРДМТ установлен на теплоизо-
ляторах. 

 
Рис. 7. Структурная схема системы управления стендом 

По результатам проведённых трёх ви-
дов испытаний каждого ЖРДМТ можно кон-
статировать следующее. 

В процессе выполнения испытания № 1 
зарегистрирован рост температуры всех эле-
ментов конструкции двигателя с течением 
времени до окончания эксперимента. Дли-
тельность эксперимента при испытаниях 
ЖРДМТ № 1 была ограничена временем          
τ = 8000 с, а изделия №2 - τ = 11500 с (влия-
ние тепловых потоков, имитирующих работу 
маршевого двигателя, на ЖРДМТ осуществ-
лялось в период времени τ=4800…6000с), 
при котором температура клапана окисли-
теля на выходе достигала критического зна-
чения tкл о

вых = 120 °С (условно принято с за-
пасом). При этом максимальная температура 
элементов конструкции ЖРДМТ зарегистри-
рована на головке двигателя и  составила: tгол 
= 142 °С (237,9 °С) на двигателе № 1; tгол = 
117 °С (240,1 °С) на двигателе № 2. При ра-
боте ЖРДМТ без включения ЭН максималь-
ная температура на головке не превышала 
30°С, а при включенном ЭН достигала 80 °С 
[3]. Первая цифра соответствует моменту 
времени τ = 6000 с (окончание воздействия 
q1, q2 и q3, имитирующего влияние маршево-
го двигателя), а вторая – моменту времени τ 
= 8000 с (окончание эксперимента). 

По результатам испытания № 1 можно 
утверждать, что запас работоспособности 
ЖРДМТ № 1 относительно его предельных 
значений по времени составляет значение τ3Р 
= 2000 с, а для ЖРДМТ № 2 - τ3Р = 5500 с. 

Особенностью испытания № 2 являлось 
наличие характерных падений практически 
всех температур элементов двигателей за 
счёт передачи тепла от конструкции двига-
теля компонентам топлива и жидкофазным  
промежуточным  продуктам взаимодействия 
компонентов (внутреннему пристеночному 
охладителю стенки камеры сгорания) с по-
следующим ростом температуры элементов 
изделия при передаче тепла от разогретого в 
процессе включения в непрерывном режиме 
ЖРДМТ.  Следует отметить,  что предвари-
тельный нагрев ЖРДМТ за счёт воздействия 
тепловых потоков от маршевого двигателя 
весьма слабо влияет на тепловое состояние 
собственно ракетного двигателя малой тяги в 
рассмотренной последовательности их 
включения. Запас работоспособности 
ЖРДМТ по максимальной температуре кон-
струкции, обусловленной температурой по-
верхности камеры двигателя и равной           
tкам. ~ 1200°С, составил величину порядка tзр. 
~ 600°С. 

Для испытания № 3 рассматриваемая 
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последовательность включения ЖРДМТ и 
дальнейшее воздействие тепловых потоков 
от маршевого двигателя с точки зрения теп-
лового состояния жидкостного ракетного 
двигателя малой тяги оказались наиболее 
напряжёнными. Отдельные результаты ис-
пытания № 3, на котором включение 
ЖРДМТ осуществлялось до имитации воз-
действия тепловых потоков от маршевого 
двигателя, для двигателя № 1 представлены 
на рис. 8-11. 

 

Рис. 8. Изменение во времени температур конструк-
ции клапана окислителя на выходе (а) и на входе (б), 

форсуночной головки (в) 

 
Рис. 9. Изменение во времени плотности теплового 
потока, проходящего через ЭВТИ двигателя (а) и 

температуры абсолютно черного тела + 40° С (б) 

 
Рис. 10. Распределение температуры наружной по-
верхности камеры в пределах окна для ЖРДМТ № 1 

 

 
Время, с 

Рис. 11. Изменение во времени температуры наруж-
ной поверхности камеры в пределах окна  

для ЖРДМТ № 1 

За характерные  времена  принимались 
τ = 6000с  и  τ = 8500с   для   изделия  № 1  и 
τ = 6000 с и τ = 8000 с для изделия № 2, ко-
гда эксперимент был прекращён по причине 
достижения температуры клапана окисли-
теля на выходе tкл о

вых = 120 °С. 
По результатам испытания 3 запас ра-

ботоспособности ЖРДМТ по максимальной 
температуре конструкции также был не ме-
нее tзр = 600 °С, максимальная температура 
наружной поверхности камеры ЖРДМТ со-
ставила 1170°С (рис. 10, 11). 

Результаты экспериментального иссле-
дования работоспособности и параметров 
ЖРДМТ Р =  25  Н № 1  и  № 2   при воз-
действии на них имитирующего теплового 
потока от работающего маршевого двига-
теля, показали следующее: 
- заложенные в экспериментальную уста-
новку технические решения в части вакуум-
ной системы (конфигурация из двух барока-
мер, использование кормового диффузора, 
применение бустерного высоковакуумного 
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насоса), а также создание устройств для воз-
действия на ЖРДМТ тепловыми потоками 
q1, q2,  q3 обеспечили выполнение требуемых 
условий проведения испытаний; 

- экспериментально зарегистрированы 
температуры основных элементов двигате-
лей (переходника, головки, фланца, клапанов 
«О» и «Г», камеры): максимальной темпера-
турой среди элементов конструкции изделия 
обладала головка tгол ≤ 250 °С, температура 
на выходе клапана окислителя ограничивала 
работоспособность двигателей по времени -     
tкл о

вых = 120 °С (условно принято с запасом), 
максимальная зарегистрированная темпера-
тура камеры ЖРДМТ составила tк = 1200 °С; 

- оба двигателя прошли весь цикл ис-
пытаний № 1…3 в полном объёме без заме-
чаний;  

- установленные запасы работоспособ-
ности ЖРДМТ Р =  25  Н до достижения их 
предельных значений составили по времени 
не менее  τзр = 2000 с и по температуре не 
менее tзр = 600 °С.  

Следует отметить, что одним из основ-
ных факторов, обеспечивающих запас рабо-
тоспособности ЖРДМТ Р =  25  Н при влия-
нии внешних тепловых потоков (при работе 
ЖРДМТ с включённым ЭН на форсуночной 
головке и установке ЖРДМТ на теплоизоля-
торах), являются особенности организации 
внутрикамерного рабочего процесса в двига-
теле – использование жидкофазных  проме-

жуточных  продуктов взаимодействия ком-
понентов топлива в качестве внутреннего 
пристеночного охладителя. 
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The pilot study of influence of the thermal stream simulating influence of the working mid-flight engine on pa-

rameters of liquid rocket engines of small draft is carried out. Operability of engines in the conditions of the propulsion 
system is confirmed, parameters of liquid rocket engines of small draft are defined and reserved before achievement of 
their limiting values on time and on temperature. 
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