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В статье представлены результаты работ по созданию камеры ракетного двигателя малой тяги на 

перспективном кислородно-водородном топливе. Создан экспериментальный образец, основными эле-
ментами которого являются корпус камеры, заимствованный с серийного двигателя, и вновь разработан-
ная смесительная головка, включающая в себя свечу зажигания, топливные форсунки, топливные кол-
лекторы, штуцеры подвода компонентов топлива, штуцеры отбора давления. Воспламенение топливной 
смеси при запуске камеры осуществляется электроплазменным способом. Проведены огневые испытания 
изготовленной камеры в земных условиях на экспериментальной установке, позволяющей замерять тягу, 
давления в камере сгорания и топливных коллекторах, определять расходы компонентов топлива. Ре-
зультаты испытаний, представленные в виде значений тяги, удельного импульса, коэффициента удельно-
го импульса при различных суммарных расходах топлива и соотношениях компонентов (различных ко-
эффициентах избытка окислителя), позволяют сделать вывод о достижении приемлемых энергетических 
характеристик. В процессе испытаний подтверждён надёжный запуск камеры в широком диапазоне из-
менения коэффициента избытка окислителя и подтверждена работоспособность двигателя при длитель-
ной огневой работе.    

Ракетный двигатель малой тяги, камера, кислород, водород, огневые испытания.  

Современные тенденции использо-
вания в ракетно-космической технике 
экологически безопасных и высокоэнер-
гетических компонентов топлива неиз-
бежно приведут к востребованности ра-
кетных двигателей малой тяги (РДМТ) на 
кислородно-водородном топливе. Необ-
ходимость обеспечения высоких динами-
ческих характеристик РДМТ требует по-
дачи на вход в двигатели кислорода и во-
дорода в газифицированном виде.  

Облик современного РДМТ вклю-
чает в себя камеру, управляющие топлив-
ные клапаны, стабилизаторы расхода. 
Двигатель может включать в себя систему 
терморегулирования, сигнализатор давле-
ния и другие элементы в зависимости от 
назначения и требований заказчика. 

Если учесть возможность примене-
ния в кислородно-водородном РДМТ 
управляющих клапанов 6РТ-200 разра-
ботки НИИМаш, имеющийся опыт в раз-
работке и производстве стабилизаторов 
расхода жидких и газообразных рабочих 
тел, то основной и наиболее сложной за-
дачей является создание камеры, схема 
смесеобразования в которой обеспечивает 
наибольшую полноту сгорания топлива 
при удовлетворительном тепловом со-
стоянии элементов конструкции. По-
скольку компоненты топлива несамовос-

пламеняющиеся, то схема смесеобразова-
ния во многом зависит и от используемого 
способа зажигания.  

Целью настоящей работы является 
создание экспериментального образца ка-
меры РДМТ, обеспечивающего надёжный 
запуск и высокие энергетические характе-
ристики при допустимом тепловом со-
стоянии элементов конструкции. 

На рис. 1 представлен разработан-
ный автором экспериментальный образец 
камеры 100Э986 тягой ~ 100 Н. Основ-
ными элементами камеры являются кор-
пус камеры 1 (в качестве корпуса камеры 
использован корпус, демонтированный с 
серийно выпускаемого РДМТ 11Д428А 
(топливо - азотный тетраксид + несиммет-
ричный диметилгидразин) после кон-
трольно-выборочных испытаний) и сме-
сительная головка 2, обеспечивающая по-
дачу компонентов топлива в камеру сго-
рания, формирование взаимного течения, 
перемешивание и взаимодействие компо-
нентов топлива в объёме камеры сгора-
ния. В конструкции камеры 100Э986 реа-
лизована схема смесеобразования КВ-16 
[1,2], полученная по результатам рас-
чётно-теоретических исследований, вы-
полненных в Южно-Уральском государ-
ственном университете (НИУ). 
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Рис. 1. Камера 100Э986: 

1 – корпус камеры;2 – смесительная головка;3 – свеча зажигания;4 – узел настройки

Смесительная головка 2 включает в 
себя свечу зажигания 3, топливные фор-
сунки, коллекторы подвода компонентов 
топлива «О»  и «Г»,  штуцеры подвода 
компонентов топлива, штуцеры отбора 
давления в камере сгорания рКС и в топ-
ливных коллекторах рКО,  рКГ. Двухсто-
ронний подвод компонентов топлива (рис. 
1) на экспериментальном образце выпол-
нен для уменьшения неравномерности по-
ля давления компонентов топлива перед 
форсунками. В лётном варианте камеры с 
целью значительного улучшения массога-
баритных и динамических характеристик, 
подводы компонентов топлива необходи-
мо выполнить односторонними, а вырав-
нивание поля давления перед форсунками 
обеспечить, например, за счёт профили-
рования внутренней полости коллектора.  

С помощью дроссельных шайб раз-
личного проходного сечения, устанавли-
ваемых в ниппельное соединение 4, обес-
печивается изменение перераспределения 
расходов горючего между ядром и пери-
ферией в процессе экспериментальных 
исследований. В планируемой к созданию 
на следующем этапе работ конструкции 
камеры РДМТ оптимальное распределе-
ние горючего между ядром и периферией, 
определённое на данном этапе, будет 
обеспечиваться коллектором и топливны-
ми форсунками, т.е. трубопровод 5 будет 
отсутствовать.  

Для воспламенения топливной смеси 
использована электроплазменная система 
зажигания в варианте, защищённом па-

тентом РФ [3]. В конструкции камеры ис-
пользована доработанная автомобильная 
свеча 3, на которую для запуска подавался 
разряд напряжением 15кВ с частотой сле-
дования электрических импульсов 50 Гц. 

Поскольку экспериментальные ис-
следования камеры проводились в назем-
ных условиях, то сверхзвуковая часть со-
пла была укорочена до геометрической 
степени расширения  471,Fa = .  

Экспериментальные исследования 
выполнялись на универсальном огневом 
стенде научно-испытательного комплекса 
НИК-201 НИИМаш, позволяющем прово-
дить экспериментальную отработку энер-
гетических систем на различных экологи-
чески безопасных топливных компози-
циях.  

Испытания камеры проводились в 
два этапа [4]: 
1 этап – проверка на работоспособность 
(надёжный запуск, возможность длитель-
ной огневой работы); 
2  этап –  испытание камеры с замером тя-
ги.  

Целью разбивки испытаний на этапы 
являлось наиболее рациональное расходо-
вание средств, поскольку работы по соз-
данию тягоизмерительного устройства 
были начаты только после подтверждения 
работоспособности камеры.  

На рис. 2 представлена камера на 
испытательном стенде при первом этапе 
испытаний. 
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Рис. 2.  Первый этап испытаний камеры 100Э986 

на испытательном стенде:  
1 – камера; 2 – датчики давления   

На первом этапе испытаний всего 
было проведено три огневых пуска. Из 
них два пуска  длительностью ~ 0,7  с и 
~3с при соотношении компонентов топ-
лива 674,km » (коэффициент избытка 
окислителя 580,»a ). Третий пуск длился 
~ 24 с. Соотношение компонентов топли-
ва во время третьего пуска изменялось от 

674,km »  до 77 ,km » (коэффициент из-
бытка окислителя 960,»a ). Причиной 
явилось падение давления за редуктором 
горючего в результате падения давления в 
баллоне водорода и, как следствие, 
уменьшение расхода водорода. Это при-
вело к тому, что соотношение расходов 
«О» и «Г», подаваемых в камеру сгорания, 
стало близким к стехиометрическому, в 
результате чего, из-за нехватки горючего, 
идущего на завесу внутреннего охлажде-
ния, произошёл прогар корпуса камеры в 
районе минимального сечения сопла.   

По результатам первого этапа испы-
таний камеры 100Э986 было принято ре-
шение о замене сгоревшего корпуса ка-
меры и переходе ко второму этапу испы-
таний с замером тяги. С целью исключе-
ния «стендовых» причин выхода камеры 
сгорания из строя в дальнейшем осущест-
влялся контроль давлений рКО и рКГ в топ-
ливных коллекторах в процессе огневой 
работы. 

Для непосредственного измерения 
тяги на испытаниях второго этапа исполь-
зовалось доработанное тягоизмерительное 
устройство непрерывного действия НТУ-
200, разработанное в рамках отраслевой 
ОКР «База-М» для измерения тяги двига-
телей 11Д428А и используемое затем для 
измерения тяги двигателя 17Д16М.  

Конструкция НТУ-200 с закреплён-
ным на ней двигателем и датчиками дав-
ления крепится к заранее установленной 
на стенде крепёжной плите, подключа-
ются подводящие к НТУ трубопроводы 
подачи компонентов, кабели измерения и 
управления. 

Были проведены испытания при раз-
личных соотношениях и различных вход-
ных давлениях компонентов топлива.  

На рис. 3 в качестве примера в виде 
графика представлены изменения во вре-
мени тяги и давлений для одного из огне-
вых пусков.  В табл.  1  представлены ре-
зультаты испытаний камеры на различных 
режимах работы.  

Совершенство рабочего процесса в 
камере РДМТ оценивалось по значению 
коэффициента удельного импульса [5]: 

т
п.у

п.у

I

I
=j . (1) 

Здесь п.уI  - пустотный удельный импульс 
камеры, определяемый по результатам 
испытаний; п.уI  - теоретическое значение 
пустотного удельного импульса 

Sm
Р

I п
п.у &
= , (2) 

где Pп - пустотная тяга камеры, Sm&  - сум-
марный массовый расход компонентов 
топлива.  

Поскольку испытания проводились в 
наземных условиях, то пустотная тяга оп-
ределялась как 

aап FрРР += ,   (3) 
где Р – тяга, измеренная при испытаниях в 
наземных условиях, ра – атмосферное  
давление, Fa – фактическая площадь среза 
сопла. 
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Рис. 3. Регистрация параметров при огневом пуске: 

рг – давление горючего перед расходомерным участком; ро – давление окислителя перед расходомерным 
участком; ркг – давление в коллекторе горючего; рко  – давление в коллекторе окислителя; ркс – давление 

в камере сгорания; Dро – перепад давления на расходомерном участке окислителя; 
Dро – перепад давления на расходомерном участке горючего 

 
Таблица 1 - Результаты испытаний камеры на различных режимах работы 

km (a ) Sm& , кг/с P, Н Рп, Н Iу.п м/с т
п.уI , м/с j  

расfj  

3,55 (0,444) 0,02678 62,53 79,2 2958 3475 0,851 0,898 

5,59 (0,699) 0,024938 54,18 70,86 2841 3230 0,88 0,928 

6,66 (0,833) 0,024632 50,06 66,7 2709 3090 0,877 0,925 

7,11 (0,889) 0,024193 49,29 66 2727 3040 0,897 0,946 

7,53 (0,941) 0,023884 48,5 65,17 2729 2999 0,91 0,96 

 

Судя по значениям j  (табл. 1) в ка-
мере КВ-16 реализуется не очень высокое 
качество организации рабочего процесса. 
Однако, если принять во внимание, что 
полуугол раскрытия сопла составляет 26° 
и потери удельного импульса на рассея-
ние, определённые согласно [5], состав-
ляют φрас = 0,948, то, судя по отношению 
φ/φрас, можно сделать заключение о вы-

соком качестве организации внутри-
камерных процессов. 

Подводя итог выполненных работ, 
можно сделать заключение о том,  что по-
лученные результаты обеспечивают зна-
чительный опережающий научно-техни-
ческий задел по созданию кислородно-во-
дородных РДМТ. 
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DEVELOPMENT OF THRUSTER CHAMBER OPERATING 
ON OXYGEN-HYDROGEN FUEL 
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The article presents the results of the development chamber thruster in the perspective oxygen-hydrogen 
fuel. Was established experimental model, whose main element is the chamber body, taken from the production 
engine and newly developed mixing head comprising a spark plug, fuel injectors, fuel manifolds, fittings for 
supplying fuel components, fittings for the pressure measurement. Ignition of the fuel mixture when starting 
chamber is electric plasma method. Fire tests were conducted camera manufacturer in terrestrial conditions on 
the experimental setup, which allows to measure the thrust, pressure in the combustion chamber and fuel reser-
voirs, determine the cost of fuel components. The test results are presented in the form of values of thrust, specif-
ic impulse, the coefficient of specific impulse at different total fuel mass flow and the fuel components ratio (dif-
ferent ratios of excess oxidant), suggest the achievement of acceptable energy characteristics. During the tests 
also confirmed the launch of a reliable chamber in a wide range of variation of the coefficient of excess oxidant 
confirmed efficiency of the engine during long hot work. 

Thruster, chamber, oxygen, hydrogen, fire tests.  
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