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Проведены экспериментальные исследования по эффективности завесного
охлаждения камер сгорания жидкостных ракетных двигателей малых тяг.
Проанализирован уровень полноты исследования влияния различных парамет-
ров на тепловую эффективность завесного охлаждения. Выявлено, что наи-
более сильно тепловая эффективность зависит от таких факторов, как мас-
совый расход охладителя, конструкция щели подачи охладителя и параметры
течения основного потока и охлаждающего компонента. Незначительное вли-
яние на тепловую эффективность завесного охлаждения оказывает давление
в камере сгорания. Даны рекомендации по организации завесного охлаждения
в ракетных двигателях малых тяг. В работе использованы результаты оте-
чественных и зарубежных исследований, опубликованных в открытой литера-
туре.
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В настоящее время одной из важных тенденций развития ракетного
двигателестроения является разработка надежных и высокоэффектив-
ных ракетных двигателей малых тяг (РДМТ), работающих на экологи-
чески чистых несамовоспламеняющихся компонентах топлива.
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Высокая эффективность работы (высокий удельный импульс) мо-
жет быть реализована при соотношениях компонентов топлива, близ-
ких к стехиометрическим. При таком соотношении температура про-
дуктов сгорания находится на уровне 2800. . . 3500 K (при давлении в
камере pk = 1МПа и коэффициенте избытка окислителя α = 1 для
компонентов топлива керосин + О2, керосин + Н2О2, Н2+ О2, СН4+ О2)
[1–3]. Поэтому при применении высокоэнергетичных топлив проблема
надежной тепловой защиты РДМТ остается актуальной.

Наиболее распространенным методом защиты стенок камеры сго-
рания РДМТ от высокотемпературных продуктов сгорания (конвек-
тивного и радиационного тепловых потоков) является так называемое
внутреннее охлаждение (в литературе встречаются другие названия та-
кого метода защиты: завесное, заградительное, пленочное или струй-
ное).

Завесное охлаждение создается около стенки низкотемпературного
пристеночного слоя газа или жидкости (в зависимости от агрегатного
состояния используемых компонентов топлива). В настоящей работе
будут рассматриваться газовые завесы. Компонент топлива, использу-
емый для создания завесы (окислитель или горючее), подается на вну-
треннюю поверхность стенки камеры сгорания через отверстия или
щели различной конфигурации. Использование завесного охлаждения
в РДМТ сопровождается существенными потерями удельного импуль-
са. Эти потери будут тем больше, чем ниже температура в пристеноч-
ном слое. Пристеночный слой образуется в результате перемешивания
завесы и потока от периферийного (наиболее близкого к стенке каме-
ры сгорания) ряда форсунок смесительной головки. Температура газа
в пристеночном слое, в свою очередь, зависит от целого ряда факто-
ров, таких как соотношение компонентов в форсунках ближайшего к
стенке камеры сгорания ряда (в случае применения двухкомпонентных
форсунок), расхода завесного охладителя, конструктивного исполне-
ния системы завесного охлаждения, расхода завесного охладителя в
периферийных форсунках и др. Основными критериями выбора пара-
метров завесного охлаждения является ее тепловая и энергетическая
эффективность. Под тепловой эффективностью подразумевается спо-
собность завесы предотвращать нагрев стенки камеры сгорания выше
максимальной рабочей температуры материала. Под энергетической
эффективностью понимается минимизация потерь удельного импуль-
са от использования завесы. Эти два критерия являются противоречи-
выми. В настоящей работе будет проведен анализ факторов, влияющих
только на тепловую эффективность.

В работе [4] тепловая эффективность завесного охлаждения при
дозвуковых скоростях течения завесы и основного потока опреде-
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ляется как

η =
Tст − T∞
Tз − T∞

, (1)

где Tст — температура стенки со стороны газа; T∞ — термодинамиче-
ская температура основного потока; Tз — температура газа, подавае-
мого в завесу.

В работе [5] предлагается оценивать адиабатическую эффектив-
ность завесного охлаждения по следующему критерию:

η =
T0 − Tад

T0 − Tз
, (2)

где T0 — температура основного потока на внешней границе погранич-
ного слоя; Tад — температура адиабатической стенки.

Неоднозначность определения T0, T∞ и предположение об адиа-
батичности стенки делает невозможным использование этих критери-
ев для определения эффективности завесного охлаждения РДМТ. По
этим причинам для определения тепловой эффективности завесного
охлаждения более применим подход, предложенный в работе [6]:

θ =
Tст.бз(x)− Tст.з(x)

Tст.бз(x)− Tз
, (3)

где Tст.бз(x) и Tст.з(x) — температура стенки без завесного охлаждения
и при его наличии; x — текущая координата.

Далее для оценки тепловой эффективности завесного охлаждения
будет использоваться именно этот критерий.

Изучению газовых завес посвящено большое число эксперимен-
тальных и теоретических работ как отечественных, так и зарубежных
авторов.

Так, в работе [6] исследуется эффективность завесного охлажде-
ния в ракетном двигателе (РД), работающем на смеси H2(г) + O2(ж). В
качестве охладителя использовался газообразный водород.

В работе рассматривается влияние на эффективность завесного
охлаждения таких факторов, как

1) относительная расходонапряженность вдуваемого и основного
потоков M , определяемая соотношением

M =
ρ2u2

ρ∞u∞
, (4)

где ρ2 и ρ∞ — плотности охладителя и основного потока; u2 и u∞ —
скорости подачи охладителя и основного потока;

2) давление в камере сгорания;
3) конструкция и положение щели.
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Рис. 1. Конфигурации положения щели подачи охладителя [6]

Результаты экспериментов показывают, что чем больше M , тем
выше эффективность завесного охлаждения, давление же оказывает
незначительное влияние на эффективность охлаждения.

Для исследования влияния расположения щели на эффективность
охлаждения использовались две конфигурации положения щели пода-
чи охладителя (рис. 1).

Первая конфигурация положения щели соответствует углам ξ = 0◦

и 36◦. Щель располагается непосредственно за внешней коаксиальной
струйной форсункой в треугольнике подачи. Вторая конфигурация по-
ложения щели соответствует углам ξ = −18◦, 18◦ и 54◦, когда щель
располагается между внешними коаксиальными струйными форсунка-
ми в треугольнике подачи. Исследования показали, что эффективность
завесного охлаждения существенно выше для второй конфигурации,
когда щели располагаются между форсунками. Это объясняется умень-
шением размыва потока, вытекающего из щели завесы, продуктами
сгорания компонентов топлива от форсунок периферийного ряда.

Для изучения влияния конструкции щели на эффективность завес-
ного охлаждения использовались щели с высотой s = 0,25 и 0,4мм.
Результаты экспериментов показывают независимость эффективности
завесного охлаждения от высоты щели.

Большой интерес представляет работа [7], в которой эксперименты
по изучению дозвуковых и сверхзвуковых газовых завес проводились
на РДМТ, работающем на компонентах топлива керосин + О2(г). В ра-
боте исследовалось влияние следующих факторов на эффективность
завесного охлаждения:

1) способа организации завесы;
2) относительного массового расхода охладителя ṁз, который опре-

деляется как
ṁз = ṁз/ṁΣ, (5)

где ṁз — расход компонента на завесу; ṁΣ — суммарный расход ком-
понентов через камеру;

3) род завесного газа.
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Для изучения влияния способа организации завесы охлаждающий
газ подавался четырьмя различными способами, формируя так называ-
емую радиальную и тангенциальную завесы с закруткой и без закрут-
ки газа (рис. 2). Радиальная незакрученная завеса получалась путем
подачи охладителя через 12 равномерно расположенных по окружно-
сти отверстий в направлении от периферии к оси камеры под прямым
углом к охлаждаемой стенке (рис. 2, а).

В радиальную закрученную завесу охлаждающий газ подавался
по касательной к образующей внутренней поверхности камеры сго-
рания через 12 равномерно расположенных по окружности отверстий
(рис. 2, б).

Тангенциальные закрученные и незакрученные завесы отличаются
от радиальных наличием дополнительной кольцевой проставки, кото-
рая отклоняет поток охладителя в сторону движения основного потока
и направляет его вдоль стенки камеры сгорания. Кольцевая проставка
показана на рис. 2, а штриховой линией.

Рис. 2. Способы организации завесы [7]:
а — радиальная незакрученная завеса, б — радиальная закрученная завеса
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Согласно экспериментальным данным при сравнительно неболь-
ших относительных массовых расходах охлаждающего газа в завесу
(ṁз = 0,236), представляющих практический интерес с учетом оцен-
ки экономичности изделия, закрученные завесы имеют более высокую
эффективность охлаждения по сравнению с незакрученными.

По видимому, это связано с тем, что центробежная сила прижи-
мает поток завесы к стенке и препятствует его преждевременному
размытию продуктами сгорания основного потока.

Для изучения влияния рода охлаждающего вещества на эффектив-
ность охлаждения в качестве завесного газа в работе [7] использова-
лись газообразные кислород и азот. При использовании незакрученных
завес эффективность охлаждения не зависит от рода завесного газа,
тогда как закрученные завесы при подаче азота имеют большую эф-
фективность охлаждения, чем при подаче кислорода. Автор объясняет
этот факт участием некоторой доли подаваемого в завесу кислорода в
процессе горения топлива. Но необходимо также учитывать, как это
упоминалось ранее, роль центробежной силы, возникающей при за-
крутке потока, которая по-разному препятствует смешиванию завесы
с основным потоком. Поэтому при использовании газов с различны-
ми физическими свойствами, такими как плотность, вязкость, тепло-
емкость и теплопроводность, различие в эффективности применения
их в качестве завесы, при прочих равных условиях, может объясняться
также и различием в условиях тепломассообмена и переноса вещества.

В работе [7] также рассматривалось влияние относительного мас-
сового расхода охладителя на эффективность газовой завесы: чем
больше расход охлаждающего компонента, тем выше эффективность
охлаждения.

Экспериментальные исследования по изучению влияния располо-
жения щелей завесы на эффективность завесного охлаждения были
проведены в работе [8]. Экспериментальная установка представляла
собой РД, работающий на компонентах топлива СН4(г) + О2(ж). В ка-
честве охлаждающего компонента использовался газообразный метан.

Как и в работе [6], исследования проводились для двух конфигура-
ций расположения щелей завесы: первая конфигурация соответство-
вала расположению щели непосредственно за внешней коаксиальной
струйной форсункой, вторая конфигурация соответствовала положе-
нию, когда щели находятся между форсунками.

Данные проведенных экспериментов еще раз подтверждают, что
расположение щелей существенно влияет на эффективность завесно-
го охлаждения. Таким образом, наиболее выгодным с точки зрения
эффективности охлаждения стенок камеры сгорания является распо-
ложение щелей между периферийными форсунками. Авторами рабо-
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ты это объясняется суперпозицией действия потоков от соседних ще-
лей, которые создают слой холодного завесного компонента топлива,
препятствующего нагреву стенки от продуктов сгорания, идущих от
форсунки, расположенной между данными щелями.

Влияние относительного массового расхода охладителя на эффек-
тивность завесного охлаждения также рассматривалось в работе [9].
Объектом исследования являлся РД, работающий на компонентах топ-
лива керосин + О2(г). В качестве охладителя использовался газообраз-
ный азот N2 и керосин. Исследования проводились при давлении в
камере pk = 2МПа и постоянном соотношении компонентов топлива
Km = 3,2. Значение относительного массового расхода охладителя ṁз

варьировалось от 0,05 до 0,15. Результаты экспериментов показыва-
ют, что чем выше относительный массовый расход охладителя, тем
выше эффективность завесного охлаждения. С увеличением расстоя-
ния от точки подачи охладителя эффективность завесного охлаждения
постепенно снижается (рис. 3).

Особое внимание стоит уделить работе [10], в которой исследу-
ется тепловое состояние стенок камер сгорания РД, работающих на
газообразных компонентах топлива СН4 + О2, H2 + O2 и CO + O2. Осо-
бенностью данных двигателей является то, что для их охлаждения
используется новый метод, получивший название “вихревое охлажде-
ние”. Суть метода состоит в следующем: весь окислитель, используе-
мый в качестве охладителя, подается в камеру сгорания не смеситель-
ной головкой, а с помощью тангенциальных каналов, расположенных
в цилиндрической осесимметричной части камеры. Благодаря такому
тангенциальному вводу образуется вихрь окислителя вдоль стенки ка-
меры сгорания, который способен ограничить зону горения топлива в
центральной области камеры, уменьшая тем самым перенос теплоты
к поверхности стенок. Горючее, в свою очередь, впрыскивается с по-
мощью смесительной головки, и, попадая в камеру сгорания, быстро
вовлекается в вихревой поток окислителя, образуя внутренний вихрь,

Рис. 3. Влияние отно-
сительного массового
расхода охладителя на
эффективность завесно-
го охлаждения [9]:
1, 3 и 5 — азот, mз = 6,
11 и 15 %; 2, 4 и 6 —
керосин, mз = 9, 5 и 14 %
соответственно
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Рис. 4. РД с вихревым охлаждением [10]

где происходит горение топлива. Общая концепция такого двигателя
показана на рис. 4.

Для визуализации течения при таком способе организации охла-
ждения во время горячих запусков использовали прозрачный акри-
ловый сегмент камеры сгорания. На рис. 5 показана фотография ци-
линдрической камеры сгорания при горении H2 + O2 с соотношением
компонентов Km = 6 и давлением в камере pk ≈ 0,9186МПа. Для
масштаба: наружный диаметр акрилового сегмента камеры сгорания
составляет 0,09 м.

Из рис. 5 следует, что зона горения ограничена внутренней обла-
стью камеры и кольцо холодного газа отделяет внутреннюю поверх-
ность стенки от зоны горения.

В работе была проведена серия горячих двухсекундных запусков.
Результаты экспериментальной отработки показали высокую эффек-
тивность работы двигателей. Так, для РД, работающем на компонен-
тах топлива H2 + O2, удельный импульс составил 97 % теоретически
возможного (рассчитанного с помощью программы CEA 2000), для

Рис. 5. Фотография зоны горения, ограниченной внутренним вихрем [10]
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СН4 + О2 — 98 %, для CO + O2 — 86 %. При этом увеличение темпера-
туры стенки камеры относительно начальной температуры для РД на
H2+ O2 составило 2. . . 8◦ С.

Очевидно, что такой способ организации рабочего процесса в ка-
мере является перспективным, но данные об экспериментах, приведен-
ные в работе [10], являются недостаточными для выводов о тепловой
эффективности такого способа организации охлаждения. Время огне-
вых запусков РДМТ не вполне достаточно для определения полноты
сгорания и удельного импульса, и не позволяет судить о стационарном
тепловом состоянии стенки камеры сгорания.

Исследования по изучению влияния угла подачи охладителя на
эффективность завесного охлаждения проводились в работах [11–14]
(рис. 6, б). Результаты экспериментальных исследований свидетель-
ствуют о том, что с увеличением угла подачи охладителя эффектив-
ность завесы уменьшается, достигая минимума при радиальном вдуве.
Это объясняется размытием завесы основным потоком из-за разности
направлений течения и расходов.

Влияние интенсивности турбулентности охладителя в щели и
основного потока было рассмотрено в работах [15, 16]. Изменение
интенсивности турбулентности охладителя в щели с 5,5 до 9,5 % сла-
бо влияет на эффективность завесного охлаждения [15], тогда как
увеличение интенсивности турбулентности основного потока с 3,2 до
22 % существенно уменьшает эффективность завесного охлаждения
[16]. Результаты этих работ могут быть ограничено применимы для
РДМТ, так как в качестве основного потока использовался азот с тем-

Рис. 6. Схема способов подачи охладителя:
а — высота щели и толщина стенки с щелью; б — угол выхода охладителя; в –
радиальный и тангенциальный способы подачи охладителя
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пературой приблизительно 810 K, что значительно ниже температур в
камерах сгорания РДМТ.

Стоит отметить, что для достаточно точного эксперимента по опре-
делению степени влияния турбулентности завесы на ее эффективность
необходимо специальное термоанемометрическое оборудование. Од-
нако имеется ряд ограничений, которые препятствуют его использо-
ванию в приложении к исследованию процессов в камерах сгорания
РДМТ [17]. К этим ограничениям относятся: очень высокая темпера-
тура в камере сгорания РД; быстроменяющийся по времени поток, в
котором необходимо проводить измерения; сложность монтажа обо-
рудования в камере сгорания; нарушение естественной целостности
потока при использовании зонда; высокая стоимость оборудования.

Таким образом, эффективность завесного охлаждения зависит от
целого ряда факторов. К числу основных следует отнести такие, как

1) конструктивное исполнение системы охлаждения и способ пода-
чи охладителя: высота щели s (рис. 6, а); толщина стенки над щелью h
(см. рис. 6, а); угол выхода охлаждающего газа (см. рис. 6, б); радиаль-
ный или тангенциальный ввод охлаждающего компонента (рис. 6, в);
расположение щелей завесы относительно форсунок;

2) характеристики, относящиеся к завесе: массовый расход охла-
дителя или относительный массовый расход охладителя; химический
состав охладителя; температура охладителя; уровень турбулентности
потока охлаждающего газа;

3) характеристики рабочего процесса в камере сгорания: давление;
температура основного потока; интенсивность турбулентности основ-
ного потока; толщина пограничного слоя;

4) параметры совместного течения завесы и основного потока:
относительная расходонапряженность вдуваемого и основного пото-
ков M .

Также стоит отметить, что влияние некоторых из указанных фак-
торов изучено достаточно подробно, другие же требуют дальнейшего
изучения.

Исходя из вышесказанного, можно дать следующие рекомендации
по организации завесного охлаждения камер сгорания РДМТ:

1. Относительная расходонапряженность вдуваемого и основного
потоков M должна быть близкой к единице;

2. Охладитель следует подавать вдоль стенки камеры сгорания
(угол выхода охладителя равен нулю);

3. Щели подачи охладителя следует располагать между перифе-
рийными форсунками;

4. Течение основного потока следует организовать таким образом,
чтобы оно было как можно более ламинарным (интенсивность турбу-
лентности основного потока должна быть как можно меньшей).
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