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В настоящее время актуален вопрос повышения теплоотдачи углеводородного топлива в 
системах каналов систем охлаждения жидкостных ракетных двигателей. Рассматриваются 
результаты разработки математической модели системы охлаждения двигателя, работающей на 
дополнительной циркуляции топлива между баком и соплом. Данная модель позволяет 
определить условия, при которых кратность циркуляции керосина в контуре охлаждения сопла 
обеспечивает использование в качестве материала стенки сопла выбранный материал, и найти 
минимальное количество керосина в баке, необходимого для охлаждения сопла предлагаемым 
методом. 
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Введение 

Продолжается интенсивная разработка прямоточных реактивных воздушных дви-
гателей для гиперзвуковых летательных аппаратов [1-7]. Анализ теоретических и экс-
периментальных работ показал, что одной из основных проблем при создании такого 
типа двигателя является разработка системы охлаждения его камеры сгорания и сопла. 
К этим системам предъявляются жёсткие требования [8-11], так как они должны обес-
печивать работу двигателя в тяжёлом температурном режиме. В предыдущих работах 
[12-15] авторами рассматривались возможность и целесообразность охлаждения жид-
костных ракетных двигателей (ЖРД) с помощью углеводородного топлива, текущего 
по каналам, расположенным в стенках сопла. Проведённый параметрический анализ 
[12; 13], а также экспериментальное исследование [15] подтвердили возможность ис-
пользования углеводородного топлива для охлаждения сопла. В статье приведена 
принципиальная схема системы охлаждения «Бак – сопло» и математическая модель, 
описывающая граничные условия, при которых предлагаемая система сможет работать, 
не нарушая рабочих процессов ракеты. 

 
Математическая модель 

Как было предложено в [13], для предотвращения плавления металла в каналах 
системы охлаждения необходимо обеспечивать расход теплоносителя больше стехио-
метрического. После нагрева до T Tk T   в каналах системы охлаждения часть по-
тока керосина, соответствующего стехиометрическому расходу, подаётся в камеру сго-
рания, а оставшаяся часть возвращается обратно в бак. При этом этот возвращающийся 
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поток может охлаждаться в специальной системе охлаждения или не охлаждаться. В 
последнем случае возвращающийся в бак поток будет иметь температуру большую, 
чем выходящий из бака поток, на величину нагрева керосина в каналах системы охла-
ждения ΔТ. Этот возвращаемый в бак поток будет нагревать весь керосин в баке, т.е. 
температура керосина в баке будет непрерывно повышаться. Это может привести к то-
му, что в некоторый момент керосин в баке может выкипеть и система охлаждения 
прекратит работать. Для определения возможных режимов работы системы охлажде-
ния построим модель её работы во времени. Модель основана на схеме, представлен-
ной на рис. 1. 

 

 
 

Рис 1. Схема для моделирования работы системы охлаждения во времени: 
1 – бак с керосином; 2 – камера сгорания; 3 – сопло с каналами охлаждения 

 
 

Из этой схемы видно, что из бака 1 керосин в течение бесконечно малого времени 
dt  в количестве kGdt  (G – стехиометрический массовый расход керосина, k – крат-
ность циркуляции керосина) с температурой T  подаётся в систему охлаждения сопла 3. 
В каналах системы охлаждения керосин нагревается на величину T , после чего часть 
керосина с массой Gdt  и температурой (T T  ) подаётся в камеру сгорания 2, а 
оставшаяся масса  1k Gdt  с температурой (T T  ) возвращается в бак. Масса керо-

сина в баке  0m kGt , где t  – время работы двигателя; 0m  – начальная масса горючего 

в баке. 
Уравнение энергетического баланса для бака для бесконечно малого промежутка 

времени dt  будет иметь вид 
 

    0 1d c m Gt T c T T k Gdt cTkGdt        ,       (1) 

 
где с – удельная массовая теплоёмкость керосина, Дж/(кг∙К). 

В этом уравнении левая часть представляет изменение внутренней энергии керо-
сина в баке за промежуток dt . Первое слагаемое правой части характеризует внутрен-
нюю энергию, вносимую в бак за время dt  нагретым в каналах системы охлаждения 
керосином. Второе слагаемое правой части выражает внутреннюю энергию, выноси-
мую из бака с керосином, уходящим в систему охлаждения.  

Сокращая обе части уравнения (1) на G  и с, приведём его к виду 
 

  0 1
m

d t T T T k dt T k dt
G

           
.    (2) 
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Раскроем скобки в левой части уравнения (2): 
 

  0 0 1
m m

Т d t t dТ T T k dt T k dt
G G

             
   

. 

 
Преобразуем последнее уравнение: 
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Интегрируя последнее выражение, получаем 
 

  01 ln
m

Т k T t C
G

       
 

.     (3) 

В уравнении (3) С – постоянная интегрирования; отношение 0m

G
 – время, за кото-

рое опорожнится бак с начальной массой керосина 0m , если из него подавать керосин в 

камеру сгорания с расходом G. 
Постоянная С определяется из условия, что в начальный момент времени при 0t   

температура в баке равна 0T . Подставляя это условие в (3), выразим С: 
 

  0
0 1 ln

m
С Т k T

G
      
 

. 

 

Подставляя С в (3), получаем 
 

   0 0
0 1 ln 1 ln

m m
Т Т k T k T t

G G
             
   

. 

 

После преобразования получаем 
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0
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, 

или 

 0
0

1 ln 1
t

Т Т k T
m G

 
     

 
.     (4) 

 

Поскольку 0m

G
 – это время, за которое опорожняется бак с массой керосина 0m  

(время полёта ракеты), то 
0

t

m G
 – это относительное текущее время, которое обозна-

чим как   0;1   .  

С учётом этого выражение (4) примет вид 
 

   0 1 ln 1Т Т k T      , 
 

или в безразмерном виде 
 

   
0 0

1 1 ln 1
Т T

k
Т Т


    .     (5) 

 
Выражение (5) устанавливает зависимость относительной температуры оставше-

гося в баке керосина ( 0Т Т ) от относительного времени τ, нагрева керосина в канале 

системы охлаждения сопла Т  и кратности циркуляции керосина k . 
На рис. 2, 3 представлены графики этой зависимости. Например, для условий од-

нозначности: 0Т  293 К, ПР КИПТ Т 423 К (150С), величина k  равна 2 (рис. 2), а 

«дельта Т» Т   100 К (рис. 3). 
Из этих графиков видно, что с течением времени температура керосина в баке бу-

дет возрастать, причём тем быстрее, чем больше нагрев керосина в канале системы 
охлаждения «дельта Т» Т   и чем больше кратность циркуляции k . 

Система подачи топлива в камеру сгорания в рассмотренном режиме будет рабо-
тать до тех пор, пока керосин будет возвращаться в состояние жидкости. Предельным 
случаем этого режима будет момент времени 0 , когда после нагрева керосина в канале 

системы охлаждения он будет возвращаться в бак при нижней температуре кипения 
 150 СКИПТ   . В этом случае температура керосина в баке будет КИПТ Т Т  . 

Подставляя это значение Т  в (5), получим 
 

   0
0 0

1 1 ln 1КИПТ Т T
k

Т Т
  

    . 

 

Выразим из этого уравнения время 0 : 

 

0

0

1
1

1
КИПТ Т Т

ехр
k T

  
  
 

  

.              (6) 
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Рис. 2. Графическое изображение зависимости  

относительной текущей температуры керосина в баке 0Т Т   

от относительного времени t и кратности циркуляции керосина k 

 

 

 

Рис. 3. Графическое изображение зависимости  

относительной текущей температуры керосина в баке 0Т Т  от относительного времени t  

и величины нагрева керосина в канале системы охлаждения сопла «дельта Т» 
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На рис. 4 изображена зависимость времени 0  от величины нагрева керосина        

в канале системы охлаждения сопла  «дельта Т» Т    и кратности циркуляции керо-
сина k . 

 
 

Рис. 4. Зависимость относительного времени 0  от величины нагрева керосина  

в канале системы охлаждения сопла «дельта Т» = ΔТ и кратности циркуляции керосина k 
 

Из рис. 4 видно, что относительное время работы системы подачи керосина в 
жидкостном режиме 0  возрастает с уменьшением величины нагрева керосина в канале 

системы охлаждения сопла «дельта Т» Т   и уменьшением кратности циркуляции 
керосина k . 

При выводе зависимостей (5), (6) кратность циркуляции k  и величина нагрева ке-
росина в канале системы охлаждения сопла «дельта Т» Т   рассматривались как не-
зависимые друг от друга величины. На самом деле между ними существует зависи-
мость, причём можно предполагать, что увеличение кратности циркуляции k  приведёт 
к снижению величины нагрева керосина Т . Эта зависимость устанавливается посред-
ством проведения теплового расчёта системы охлаждения сопла. Для различных систем 
охлаждения (различных конфигурации и площади поперечного сечения канала, шаге 
навивки канала, толщине стенки канала и т.д.) эти зависимости будут различными. 
Наложение зависимости  Т f k   на поверхность рис. 4 или подстановка её в урав-

нение (6) позволит получить однозначное соответствие между кратностью циркуляции 
k  и величиной 0 . Установление этой зависимости для различных конфигураций си-

стемы охлаждения является задачей дальнейшего исследования. 
В первом приближении, рассматривая величины k  и Т  как независимые и зная 

их значения, из (6) можно найти время 0 . Зная потребное относительное время работы 

системы подачи топлива в расчётном режиме, время работы двигателя и массовый рас-
ход керосина G, можно найти минимальное количество керосина в баке 0m . Рассмот-

ренная модель работы системы подачи топлива позволяет определить условия, при ко-
торых кратность циркуляции керосина в контуре охлаждения сопла обеспечивала бы 
использование в качестве материала стенки сопла выбранный материал. 
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Заключение 

Разработанная математическая модель системы охлаждения двигателя, работа-
ющей на дополнительной циркуляции топлива между баком и соплом, позволяет опре-
делить условия, при которых кратность циркуляции керосина в контуре охлаждения 
сопла обеспечивает использование в качестве материала стенки сопла выбранный ма-
териал, и найти минимальное количество керосина в баке, необходимого для охлажде-
ния сопла предлагаемым методом. 
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The task of increasing heat transfer of hydrocarbon fuel in the channels of cooling systems of liquid 
rocket engines is a matter of current interest. The article discusses the results of developing a 
mathematical model of an engine cooling system operating on super-circulation of fuel between the 
tank and the nozzle. The model makes it possible to determine the conditions under which the ratio of 
kerosene circulation in the nozzle cooling circuit would ensure that the selected material is used as the 
nozzle wall material, to find the minimum amount of kerosene in the tank required for cooling the 
nozzle by the proposed method. 
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