
Жидкостные ракетные двигатели малой тяги (ЖРДМТ) приме6
няются в качестве исполнительных органов системы управления
для ориентации, стабилизации и коррекции космических лета6
тельных аппаратов, а также для обеспечения запуска маршевого
двигателя в разгонных блоках различных ракет носителей. Исходя
из назначения, требования к ЖРДМТ непрерывно возрастают.
Это и срок активного существования до 15 лет и более; большие
ресурсы как по суммарному времени работы (до 50 000 с и бо6
лее), так и по суммарному количеству включений (более 106); мно6
горежимность, работа как в непрерывном, так и большом наборе
импульсных режимов с допущением любого сочетания времен
включений и пауз; быстродействие с минимальным временем
включения 0,03 с и менее и такими же паузами; высокая надеж6
ность с обеспечением приемлемого теплового состояния двигате6
ля  как при его работе в непрерывном и импульсном режимах, так
и в период длительного "молчания". При этом требуется повыше6
ние энергетической эффективности, выраженной в повышении
удельного импульса (Jуд > 300 с) с одновременным обеспечением
большого запаса по температурам элементов двигателя.

Выполнение перечисленных требований вызывает большие
трудности, связанные с малым расходом топлива, малым числом
форсунок, и, следовательно, организацией эффективного жидко6
фазного смешения компонентов и обеспечения высокой полноты
сгорания топлива, организацией охлаждения камеры сгорания и
форсуночной головки и т.д.

Для выполнения указанных выше требований в КБхиммаш
им. А.М. Исаева разработан смесительный элемент ЖРДМТ с
дефлекторно6центробежной схемой жидкофазного смешения
компонентов АТ и НДМГ на внутренней стенке камеры сгорания,
схема которого приведена на рис. 1.

Окислитель через струйные форсунки 1 попадает на кони6
ческий дефлектор 2 преобразуясь на нем в первичную пленку 5,
стекающую с кромки дефлектора на внутреннюю стенку камеры
сгорания 3, преобразуясь на ней во вторичную пленку 6, которая
течет по стенке камеры до места встречи с пленкой горючего от
факела распыла 7 центробежной форсунки 4, соосной с камерой
сгорания. От места встречи пленки окислителя и горючего про6
должают течь по стенке камеры сгорания одновременно прони6
кая друг в друга и осуществляя жидкофазное смешение с образо6
ванием продуктов преобразования самовоспламеняющегося
топлива АТ и НДМГ. Таким образом, практически все топливо по6
падает на внутреннюю стенку камеры сгорания, участвуя в ее ох6

лаждении и снятии значительной части теплового потока, направ6
ленного по стенке камеры сгорания от критического сечения в
сторону форсуночной головки.

С начала 906х годов прошлого века КБхиммаш им А.М. Иса6
ева совместно с Самарским государственным аэрокосмическим
университетом (СГАУ) им. академика С.П. Королева провели
большой объем исследовательских работ [1], на основании кото6
рых в КБхиммаш создана методика расчетов и проектирования
ЖРДМТ с указанной схемой смесеобразования.

Используя данную методику в КБхиммаш им. А.М. Исаева
разработан параметрический ряд ЖРДМТ тягой 25, 50, 100, 200
и 400 Н (рис. 2). В этих двигателях используется дефлекторно6цент6
робежная схема смесеобразования, что обеспечивает высокую
энергетическую эффективность.

Преимущество этих ЖРДМТ (с дефлекторно6центробежной схе6
мой смесеобразования) представлены на рис. 2, 3, 4, и табл. 1 и 2.

В табл. 1 и 2 представлены характеристики ЖРДМТ разра6
ботки российских и зарубежных предприятий [1, 2, 6, 7, 8, 9]. Для
корректности сравнения удельный импульс российских ЖРДМТ
приведен к одной и той же (как и у зарубежных ЖРДМТ) геометри6
ческой степени расширения сопла F = 150 с учетом энергетичес6
кой добавки компонентов АТ+ММГ и с учетом коэффициента со6
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ОСНОВНЫЕ ДОСТИЖЕНИЯ
В РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЯХ МАЛОЙ ТЯГИ 

РАЗРАБОТКИ КОНСТРУКТОРСКОГО БЮРО
ХИМИЧЕСКОГО МАШИНОСТРОЕНИЯ ИМ. А.М. ИСАЕВА

Рис. 1 Дефлекторно�центробежный смесительный элемент форсуночной
головки: 1 � струйная форсунка окислителя; 2 � конический дефлектор;
3 � стенка камеры сгорания; 4 � центробежная форсунка; 5 � первичная
плёнка окислителя; 6 � вторичная плёнка окислителя; 7 � факел распыла

центробежной форсунки
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отношения компонентов 1,65 (вместо 1,85 для АТ+НДМГ). Приве6
денные значения удельного импульса обозначены (*). Как видно,
показатели ЖРДМТ разработки КБхиммаш не хуже зарубежных.

Распределение температур по элементам двигателей тягой
25, 50, 100, 200, 400 Н при их огневых испытаниях представлено
на рис. 3 [1, 2]. Как видно, имеется большой запас по температу6
рам. Максимальная температура стенки камеры сгорания нахо6
дится на уровне 1200 °С, что обеспечивается с большим запасом
6 600 °С (допустимая температура материала камеры 6 ниобиево6
го сплава с дисилицидным покрытием молибдена МоSi2 6 1800 °С).

Необходимо отметить, что, несмотря на значительное разли6
чие в уровне тяги (диапазон 25...400 Н), точки значений темпера6
тур элементов двигателей расположены кучно 6 это подчеркивает
преимущество дефлекторно6центробежной схемы смесеобразо6
вания этих двигателей.

Необходимо также отметить, что температура форсуночной го6
ловки ЖРДМТ С5.142.0060, тягой 25 Н, значительно выше 6 80 °С.
Это объясняется тем, что для обеспечения приемлемого теплово6
го состояния при длительных паузах между включениями (обеспе6
чение незамерзания компонентов топлива) на форсуночную го6
ловку двигателя установлен электронагреватель мощностью
2,5 Вт, который, чтобы не усложнять систему управления косми6
ческого корабля, включается на Земле перед запуском ракеты6
носителя и не отключается в течение всей эксплуатации двигате6
ля. Это было сделано по просьбе РКК " Энергия", когда двигатель
С5.142.0060, как более современный, заменил в пилотируемом
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Рис. 2 ЖРДМТ разработки КБхимаш с дефлекторно�центробежной
схемой смесеобразования: 

1 � С5.142, тяга 25 Н (Jуд = 286 с);
2 � С5.145, тяга 50 Н (Jуд = 305 с);

3 � С5.144, тяга 100 Н (Jуд = 304 с);
4 � С5.146, тяга 200 Н (Jуд = 307 с);

5 � С5.165.00�0, тяга 400 Н (Jуд = 312 с)

Рис. 3 Распределение температур по элементам ЖРДМТ при огневых
испытаниях
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космическом корабле "Союз6Т" ЖРДМТ 11Д427М, который был
оснащён жидкостной системой терморегулирования (СТР) для
предотвращения замерзания компонентов топлива. В 2011 г. в
НИЦ КЭ СГАУ была подтверждена работоспособность модифи6
кации этого двигателя (С5.142А) в применении для разгонного
блока перспективной ракеты6носителя в следующих тяжёлых усло6
виях: двигатель должен устанавливается с большим термосопро6
тивлением, при этом электронагреватель головки двигателя дол6
жен не отключаться в период всей эксплуатации в условиях воз6
действия значительного теплового потока от маршевого двигате6
ля [3]. Таким образом, подтверждено существенное преимущест6
во дефлекторно6центробежной схемы смесеобразования, по ко6
торой выполнены ЖРДМТ С5.142, тягой 25 Н; С5.145, тягой 50 Н;
С5.144, тягой 100 Н; С5.146, тягой 200 Н и С5.165, тягой 400 Н 6
обеспечение высокой энергетической эффективности, выражен6
ной высоким удельным импульсом (300 с и более) с одновремен6
ным обеспечением большого запаса по температурам элементов
двигателя. При этом двигатели могут устанавливаться в объект с
большим термосопротивлением и не требуют для себя системы
СТР, что значительно уменьшает энерго6массовые затраты по
объекту и упрощает систему управления их работы. Преимущест6
во дефлекторно6центробежной схемы смесеобразования проде6
монстрировано и на рис. 4.

Представлены результаты испытаний двигателей 11Д459602
и С5.146, проведенные на одном и том же стенде, в одних и тех же
условиях и с одними и теми же средствами измерения. При одина6
ковом уровне удельного импульса температура стенки камеры
сгорания двигателя 11Д459602 на 170 °С выше, чем у двигателя
С5.146 [4], а это очень существенно, особенно при уровне тем6
ператур выше 1400 °С.

Таким образом, в КБхиммаш им. А.М. Исаева разработан
параметрический ряд двухкомпонентных ЖРДМТ на АТ+НДМГ тя6
гой 25, 50, 100, 200 и 400 Н обеспечивающих высокие энергомас6
совые характеристики с высокой степенью надёжности, обуслов6
ленной обеспечением большого запаса по температурам эле6
ментов двигателей.

Применение этих двигателей в различных космических объек6
тах позволяет значительно уменьшить их энергомассовые харак6
теристики из6за возможности установки двигателей с большим
термосопротивлением и отсутствием жидкостной системы СТР, а
также значительно упростить систему управления.

Наряду с двухкомпонентными ЖРДМТ в КБхиммаш разрабо6
тан целый ряд однокомпонентных ЖРДМТ основанных на принци6
пе каталитического и термокаталитического разложения гидрази6
на. Одним из важнейших преимуществ однокомпонентных гидра6
зиновых двигателей является радиопрозрачный факел продуктов
разложения, истекающий из сопла.

Двигатели термокаталитического разложения гидразина:
С5.217, тяга 5 Н 6 успешно эксплуатировался на космичес6

ких аппаратах "Глонасс" и других в качестве корректирующего
двигателя, доставляющего аппарат на геостационарную орбиту;

255У.208, тяга 5 Н 6 успешно использовался на аппарате
"Экран" и других;

19А6, тяга 25 Н 6 успешно использовался на спутнике "Ку6
пон" и других.

Двигателям термокаталитического разложения гидразина
присуще стабильное (без колебаний) поддержание значения тяги
в течение всего времени работы. В состав двигателя входят элект6
ронагреватели, которые обеспечивают необходимую температу6
ру запуска перед включением двигателя в сеансе.

Двигатели каталитического разложения гидразина: С5.216,
тягой 10 Н и С5.221, тягой 50 Н успешно эксплуатировались на
аппаратах "Фобос61" и "Фобос62". На этих аппаратах было уста6
новлено 24 двигателя С5.221 и 4 двигателя С5.216.

В настоящее время двигатель С5.221 широко используется в
разгонном блоке "Фрегат". В 426х "Фрегатах" 504 двигателя ус6
пешно отработали без единого замечания. Это один из самых на6
дёжных ЖРДМТ.

Основные характеристики однокомпонентных гидразиновых
двигателей разработки КБхиммаш и иностранных двигателей при6
ведены в таблице 3 [5, 9].

КБхиммаш им. А.М. Исаева в последнее время занимается
разработкой экспериментальных ракетных двигателей малой тяги
(РДМТ) на экологически чистых газообразных компонентах топлива
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Рис. 4 Сравнительное распределение температуры по наружной
поверхности камеры сгорания ЖРДМТ тягой 200 Н С5.146.00�0

(КБхиммаш) и 11Д459�02 (НИИмаш)

Рис. 5 Однокомпонентные ЖРДМТ разработки КБхимаш: 
1 � С5.221, тяга 50 Н (Jуд = 230 с); 
2 � С5.216, тяга 10 Н (Jуд = 230 с); 
3 � 255У.208, тяга 5 Н (Jуд = 230 с); 

4 � 19А6 тяга 25 Н (Jуд = 234 с)
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кислород и водород. Проведены огневые испытания эксперимен6
тальных РДМТ тягой 25 и 100 Н, получен довольно высокий удель6
ный импульс, а также хорошие динамические характеристики. Ос6
новные характеристики этих двигателей приведены в табл. 4.
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