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В работе рассматривается расчёт охлаждения камеры перспективного ЖРД с беззавесным охлаждением 

жидким кислородом. Приведено обоснование выбора конструкции тракта охлаждения, выполнен анализ раз-
личных методик расчёта теплового состояния камеры, предложены рекомендации по снижению температуры 
огневой стенки и по испытаниям камеры.  
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При разработке современных ЖРД 

главными задачами является повышение на-
дёжности и снижение стоимости двигателя. 
Большой вклад в обеспечение надёжности 
двигателя вносит камера сгорания (КС), ра-
ботающая при высоких уровнях давлений и 
температур. В существующих двигателях 
снижение температуры огневой стенки КС 
достигается за счёт применения завесного 
охлаждения, что приводит не только к сни-
жению удельного импульса двигателя, но и к 
снижению надёжности и усложнению конст-
рукции.  В работе  [1] предлагается убрать 
завесное охлаждение, применив в качестве 
охладителя кислородно-керосинового двига-
теля не привычный керосин, а криогенный 
кислород, обладающий более высокими ох-
лаждающими свойствами. 

В данной работе рассматривался ЖРД 
для РБ тягой 50 кН, давление в КС принима-
лось 8 МПа. Целью работы является расчёт 
теплового состояния стенок камеры ЖРД, 
охлаждаемого криогенным кислородом, и 
учёт различных факторов, влияющих на на-
дёжность охлаждения.  

Схема течения охладителя, представ-
ленная на рис. 1, выбиралась как с учётом 
улучшения охлаждения критического сече-
ния (в этой области теплоёмкость кислорода 
должна быть максимальна), так и для органи-
зации наземных огневых испытаний камеры 
без сверхзвуковой части сопла. Криогенный 
кислород поступает в охлаждающий тракт 
камеры через входной коллектор, располо-
женный около критического сечения, и идёт 
к смесительной головке. Затем по перепуск-
ному трубопроводу направляется для охлаж-

дения сверхзвуковой части сопла до стыка с 
насадком радиационного охлаждения, при-
чём часть сопла охлаждается по петлевой 
схеме. Огневая стенка выполнена из медно-
го сплава БрХ08 на первом участке охлаж-
дения, остальная часть - из стали 
12Х18Н10Т.  

При расчете конвективного теплового 
потока в отечественной практике наиболее 
широко применяются полуэмпирические 
методики, основанные на решении уравне-
ний пограничного слоя по В. М. Иевлеву [2, 
3]. Был проведён анализ достоинств и не-
достатков различных вариантов методик, 
была выбрана наиболее приемлемая, обес-
печивающая хорошее совпадение с экспе-
риментальными данными (приведена в [3]). 
При расчёте по этой методике из-за осо-
бенностей вычисления безразмерного ко-
эффициента теплоотдачи zТ  расчетный те-
пловой поток в КС возрастает от конца 
цилиндрической части к форсуночной го-
ловке, причем при увеличении числа рас-
четных сечений этот рост усиливается (на-
пример, при числе сечений 10 тепловой 
поток у форсуночной головки и в начале 
сужающейся части отличаются в 1,64 раза, 
при числе сечений 100 – в 2,2 раза). Такой 
вид зависимости qк=f(x) правильно отража-
ет изменение коэффициента теплоотдачи по 
длине цилиндра в условиях течения про-
дуктов сгорания постоянного состава во 
всей расчетной области (за счёт роста по-
граничного слоя коэффициент теплоотдачи 
увеличивается и тепловой поток падает), 
однако не учитывает особенностей разви-
тия рабочего процесса по длине цилиндри-
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ческой части. Для правильного учета влияния 
развития рабочего процесса на теплоотдачу 
от продуктов сгорания необходимо иметь 
данные по распределению температуры про-
дуктов сгорания по длине и периметру ци-
линдрической части камеры, однако на дан-

ный момент такие данные отсутствуют. По-
этому конвективный тепловой поток на ци-
линдрическом участке камеры принимался 
постоянным и равным его значению в кон-
це цилиндрической части. 

 
 

 
Рис. 1. Схема течения охладителя 

 

Следующим этапом расчёта является 
уточнение теплофизических свойств кисло-
рода на входе и по тракту охлаждения. Дав-
ление на входе задавалось 25 МПа, темпера-
тура 90…120 К. Давление выше 
критического, поэтому при подогреве кисло-
род переходит в сверхкритическое состояние, 
что характеризуется резким изменением его 
свойств, причём теплоёмкость максимальна 
при температуре 180…200 К. Поэтому в рас-
чёт необходимо закладывать надёжные зави-
симости свойств кислорода от температуры и 
давления, например, из справочника ГСССД 
[4].  

При расчёте коэффициента теплоотдачи 
от стенки камеры к охлаждающему криоген-
ному кислороду рассматривались две вари-
анта расчёта. В первом использовалась клас-
сическая формула Нуссельта-Крауссольда 
без учёта влияния температурного фактора: 

г
шж d

Nu λεα ⋅
= ,  (1) 

где Nu=0.023·Reж0,8·Prж0,4 . 
Во втором варианте вводился учёт из-

менения температуры или плотности попе-
рёк пограничного слоя по методике Л.Ф. 
Фролова с использованием среднеинте-
гральных значений теплофизических 
свойств охладителя [3,5]: 
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где    гm, f , d&  - расход, площадь попереч-
ного сечения и гидравлический диаметр ка-
нала соответственно;  

Вж.и – среднеинтегральное значение 
комплекса теплофизических свойств, 
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ρж.и – среднеинтегральное значение 

плотности жидкости, 
2

1

I
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dI
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ρ = ρ
−∫ ;  

ρж – среднемассовая плотность жидко-
сти;  

I1, I2 – характерные энтальпии охлади-
теля,  

I1= Iж.ср+0,25·( Iст – Iж.ср),  
I2= Iст – 0,25·( Iст – Iж.ср). 
Здесь энтальпия Iж.ср соответствует 

среднемассовой температуре охладителя в 
рассматриваемом сечении, а Iст – энтальпии 
жидкости при температуре стенки. 

Следует отметить, что применение 
формулы Нуссельта-Крауссольда для расчета 
теплообмена от стенки к криогенной жидко-
сти для развитого  турбулентного погранич-
ного слоя при сверхкритическом давлении 
считается некорректным. Однако при приме-
нении искусственной шероховатости с опти-
мальным профилем, которая может приме-
няться в каналах охлаждающего тракта, 
учитывается, что пристеночный слой регу-
лярно срывается с выступов искусственной 
шероховатости, из-за чего развитого погра-
ничного слоя не образуется. Это утвержде-
ние может опираться на работы Г.А. Дрейце-
ра, Э.К. Калинина и С.А. Ярхо [6], которые 
рекомендовали при использовании искусст-

венной шероховатости вести расчет тепло-
обмена по формуле,  близкой к формуле 
Нуссельта-Крауссольда. Формула Фролова 
[5] для расчёта коэффициента теплоотдачи, 
в свою очередь, выводилась в предположе-
нии о хорошо развитом пограничном слое 
для тонкой трубки без интенсификаторов 
теплообмена. При этом указывалось, что 
для сверхкритического давления кислорода 
существенное влияние на теплообмен ока-
зывает градиент плотности в пограничном 
слое. 

Определить, какая из приведённых 
выше методик расчёта конвективных теп-
ловых потоков и коэффициента теплоотда-
чи применима для камеры данного двигате-
ля, возможно только по результатам 
испытаний экспериментальных камер. 

В результате расчёта по реальным па-
раметрам двигателя было получено распре-
деление температуры и давления кислоро-
да, температуры стенки со стороны газа и 
со стороны жидкости, скорости движения 
кислорода по тракту. 

На рис. 2 приведено распределение 
температуры огневой стенки по длине ка-
меры, рассчитанное по формуле Нуссельта-
Крауссольда (1) и по методике Л. Ф. Фро-
лова (2).  
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Рис. 2. Распределение температуры стенки со стороны газа  
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Максимальная температура стенки со 
стороны газа составила 450°С по формуле 
Нуссельта и 630°С по формуле Фролова. 
Температура кислорода на выходе из перво-
го участка охлаждения составила -34°С, в 
конце тракта охлаждения 69,4°С. Перепад 
давления  на первом участке охлаждения 
5,07 МПа,  суммарный перепад давления 
6,71 МПа.  

На тепловое состояние стенок КС мо-
гут оказывать влияние различные факторы, 
например: 

– давление и температура охладителя 
на входе; 

– перепад давления по длине канала ох-
лаждения; 

– неравномерность расхода охладителя 
по каналам охлаждения, возникающая 
из-за коллекторного подвода и техно-
логии фрезерования; 

– разная толщина стенок на различных 
участках камеры (в пределах допуска 
при фрезеровании); 

– неравномерность расхода продуктов 
сгорания по периметру КС; 

– изменение теплопроводности мате-
риала стенки в процессе пайки по 
сравнению с заданной. 
Рассмотрим первые два фактора. 
1. Давление кислорода может только 

снижаться, но его влияние невелико. Макси-
мальная температура стенки и подогрев ки-
слорода немного снижаются, суммарный пе-
репад давления возрастает. Влияние 
температуры на входе более существенно. Её 
повышение возникает из-за подогрева крио-
генного кислорода на лопатках ТНА и при 
протекании по трубопроводам, по предвари-
тельным оценкам, на 20...25°С. Несмотря на 
то, что максимальная температура повыша-
ется на сравнительно малую величину (при 
повышении температуры на входе на 60° 
Тмакс возрастает на 27°), сильно повышается 
перепад давления из-за повышения скорости 
движения кислорода. 

2. Расчёт перепада давления представ-
ляет собой ещё одну сложность. В работе 
используется формула Альтшуля: 

25.0
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где Э∆  – эквивалентная равнозернистая 
шероховатость. Все литературные источни-
ки рекомендуют определять её значение по 
результатам проливок эталонных труб. В 
данной работе предлагается для предвари-
тельного расчёта гидравлического сопро-
тивления тракта охлаждения ЖРД исполь-
зовать в качестве эквивалентной 
инструментальную шероховатость по Rz. 
Предполагается, что таким образом можно 
учесть наличие местных сопротивлений, 
однако такое допущение требует экспери-
ментального подтверждения. Кроме этого, 
при течении кислорода по тракту следует 
учитывать гидравлическое сопротивление 
из-за продольного градиента температуры и 
плотности. 

Проведённый анализ показал, что для 
повышения надёжности охлаждения каме-
ры необходимо снизить максимальную 
температуру стенки. Для этого предлагает-
ся ввести переменный профиль высоты 
ребра: уменьшить в области критического 
сечения и повысить в цилиндрической час-
ти. Это позволит не только уменьшить тем-
пературу, но и при оптимальном профиле 
снизить перепад давления на первом участ-
ке охлаждения. Другой способ: ввести пе-
ременный угол наклона ребра к образую-
щей, оптимальный как с точки зрения 
технологичности, так и с точки зрения ох-
лаждения. Окончательный выбор зависит 
от оборудования, на котором будет обраба-
тываться внутренняя оболочка сопла. Сле-
дует отметить, что температура на цилинд-
рическом участке КС должна быть на 
(40…50)°С ниже максимальной температу-
ры в критическом сечении для обеспечения 
равнопрочности камеры. 

Для проверки надёжности охлаждения 
и подтверждения заданных параметров 
экономичности, надёжности и уровня тем-
ператур огневой стенки необходимо про-
вести огневые испытания эксперименталь-
ной камеры разрабатываемого двигателя. 
Испытания возможны на укороченной ка-
мере с 1-м участком охлаждения, давление 
на   срезе  сопла  такой  камеры  составит 
0,5 ата. Для того, чтобы определить пра-
вильность методики расчётов конвективно-
го теплового потока и коэффициента теп-
лоотдачи, предлагается провести несколько 
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испытаний на разных режимах: 70%, 80%, 
100% по давлению в КС. Для регистрации 
температурного поля на огневой стенке 
предлагается использовать термоиндикатор-
ную краску разработки ЦИАМ, работоспо-
собную в диапазоне температур 
300…1200°С и имеющую 17 цветовых пере-
ходов. При испытаниях ранее разработанных 
ЖРД с завесным охлаждением её использо-
вание было невозможно, т.к. при большом 
избытке горючего погрешность регистрации 
температуры значительно возрастает. Нане-
сение краски не скажется на условиях охла-
ждения ЖРД, т.к. наносимый слой не пре-
вышает 30 мкм. После испытания и 
регистрации температурного поля краску 
можно нанести повторно и провести сле-
дующее испытание. 

В заключение я хотел бы отметить пути 
улучшения разработанной методики расчёта 
охлаждения камеры криогенным кислоро-
дом. 

Расчёт конвективных тепловых пото-
ков следует проводить методами прямого 
математического моделирования по совре-
менным теориям турбулентного погранично-
го слоя (например, с использованием четы-
рёхпараметрической модели «е»- «τТ» - «qТ» 
- «cТ», учитывающей пульсации плотности). 
Однако такие расчёты обладают рядом при-
сущих им принципиальных недостатков, та-
ких как отсутствие достоверной гипотезы 
турбулентности, проблемы с устойчивостью 
численных методов, трудоёмкость и дли-
тельность анализа единичного расчётного 
варианта даже на мощных ЭВМ. 

Коэффициент интенсификации тепло-
обмена от искусственной шероховатости 
следует определять по результатам натурно-
го или численного эксперимента. Натурные 
испытания с определением оптимального 
профиля шероховатости требуют дорого-
стоящей материальной части и оборудова-
ния. Численный эксперимент обладает таки-
ми же проблемами, как и прямое 
математическое моделирование конвектив-
ных тепловых потоков, кроме того, досто-
верность его результатов представляется до-
вольно низкой.  

Использованные формулы расчёта ко-
эффициента теплоотдачи от стенки в крио-
генный кислород, требуют эксперименталь-

ного подтверждения для данного случая. 
Поэтому необходимо разработать методику 
расчёта коэффициента теплоотдачи в крио-
генный кислород, находящийся в закрити-
ческом состоянии, основываясь либо на ре-
зультатах специально поставленного 
эксперимента, либо на результатах огневых 
испытаний экспериментальных камер.  

Гидравлическое сопротивление сле-
дует рассчитывать с учётом местных со-
противлений, ввести более корректный 
учёт влияния искусственной и инструмен-
тальной шероховатости. Необходимо также 
проведение расчётов с учётом реальной (по 
результатам испытаний) неравномерности 
расхода через форсуночную головку и не-
равномерности расхода по каналам охлаж-
дения, возникающей из-за коллекторного 
подвода охладителя. По этим двум направ-
лениям работы уже ведутся, создаётся дву-
мерная модель, учитывающая и местные 
сопротивления, и неравномерности расхода 
газа и охладителя.  
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In this article considered computation of thermal condition of new LRE with cooling by liquid oxygen.  Substan-

tiation of LRE cooling channel design is considered, analysis of various procedures of computation convection heat flux 
and heat transfer coefficient is performed. As the result distribution of chamber wall temperature (hot gas side) and coo-
lant pressure is presented. Recommendations on lowering wall temperature and it measuring during fire tests is pro-
posed. 

 
LRE, cooling, heat exchange, oxygen, fire test, thermocolor paint 
 

Информация об авторах 
Стриженко Павел Петрович, инженер Ракетно-космической корпорации «Энергия». 

Тел. (495) 513-68-30. E-mail: strizhenko@gmail.com. Область научных интересов: тепловое 
состояние и охлаждение камер жидкостных ракетных двигателей. 

 
Strizhenko Pavel Petrovich, engineer from Rocket Space Corporation Energia. Phone: (495) 

513-68-30. E-mail: strizhenko@gmail.com. Area of research: computation of thermal condition of 
new LRE with cooling by liquid oxygen. 

mailto:strizhenko@gmail.com
mailto:strizhenko@gmail.com

