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Введение
Жидкостные ракетные двигатели малой тяги (ЖРД МТ) обычно используются как исполнительные органы (ИО) реактивной системы управления (РСУ) космического аппарата (КА) относительно центра масс или как автономные вспомогательные двигатели (для маневрирования КА, ускорения или торможения) [1, 2].

К особенностям этих двигателей по сравнению с маршевыми ЖРД следует отнести в первую очередь импульсный режим работы, а также отсутствие регенеративного охлаждения камеры сгорания и сопла. Кроме того, тяга этих двигателей находится, в основном, в диапазоне (5…400) Н, что создает определенные трудности, связанные с обеспечением полноты сгорания в малом объеме и защитой стенок камеры  от высокотемпературных продуктов сгорания.

Подавляющее большинство ныне используемых двигателей малой тяги работает на самовоспламеняющихся компонентах топлива (азотный тетраксид N2O4 + несимметричный диметилгидразин (CH3)2N2H2 или азотный тетраксид + моно метилгидразин CH3N2H3). Однако токсичность указанных компонентов топлива создает немало проблем при отработке и эксплуатации двигательных систем, а также увеличивает стоимость разработки.

Использование нетоксичных топлив, например перекиси водорода H2O2 с керосином или газообразного кислорода с керосином, а также газообразных водорода и кислорода сопряжено с разработкой системы зажигания и  размещением её в камере сгорания. Кроме того, система питания двигательной установки должна предусматривать газификацию жидких криогенных компонентов топлива.

Ниже рассматриваются основные вопросы, связанные с разработкой ЖРД МТ на нетоксичных и несамовоспламеняющихся компонентах топлива.

                            1.Техническое задание на двигатель
Техническое задание является основным документом для Разработчика. В нем  указываются согласованные между Заказчиком и Разработчиком основные характеристики будущего двигателя.

Основные характеристики двигателя вытекают из выполняемой летательным аппаратом (ЛА) задачи (или нескольких задач) и определяются баллистическими расчетами. Ниже приводится одно из возможных Технических заданий.

Таблица 1- Техническое задание на разработку кислород керосинового ЖРД МТ.

	№
	Название параметра
	   Величина и

   размерность

	1
	Тяга двигателя
	    200Н

	2
	Компоненты топлива
	Газообразный кислород 

и керосин

	3
	Температура компонентов топлива
	    288 К


	4
	Массовое соотношение компонентов
	        2.1

	5
	Удельный импульс в вакууме
	    2805м/с

	6
	Давление в камере сгорания
	   1.0 МПа

	7
	Геометрическая степень расширения сопла
	71.60 (ε =1000)

	8
	Минимальная длительность импульса
	        30мс

	9
	Давление на входе в клапаны
	  1.5 МПа

	10
	Масса двигателя
	     1.5 кг

	11
	Длина двигателя
	     300мм

	12
	Напряжение питания электроклапанов
	      27±3в

	13


	Запуск и останов двигателя осуществляется одним сигналом на клапаны и зажигание
	


Поскольку динамические характеристики ЖРД МТ в значительной степени определяются динамическими характеристиками электро-клапанов, то в Техническом задании на двигатель могут быть записаны специальные требования к клапанам, например количество циклов включения-выключения (400000…500000) и другие.

В данном случае топливо является несамовоспламеняющимся и, следовательно, в состав каждого двигателя включается свеча электро-зажигания и преобразователь напряжения бортового источника питания (преобразователь может быть общим для группы ЖРД МТ).

Важным пунктом  Технического задания является состав компонентов топлива (обычно указывается ГОСТ на компоненты топлива), т.к. состав примесей может существенно повлиять на энергетические характеристики (удельный импульс и период задержки воспламенения).

2 Выбор топлива, схемы и основных параметров

двигательной установки на ранних этапах проектирования

Разработка нового двигателя всегда является итерационным процессом. На ранних этапах проектирования для выполнения поставленной задачи выбирается топливо, система питания и основные параметры двигателя (тяга, давление в камере, степень расширения сопла, массовое соотношение компонентов топлива и др.) [2, 3]. Однако, в данном случае тяга двигателя и топливо уже заданы, давление компонентов на входе в клапаны (1.5МПа) задает, по существу, вытеснительную систему питания для керосина, массовое соотношение компонентов и степень расширения сопла также заданы. Следовательно, можно переходить к расчету и построению газодинамического профиля камеры сгорания и сопла.

Следует добавить в ТЗ для большей определенности запас топлива РСУ для выполнения поставленных для ЛА задач, что позволит выбрать оптимальную для рассматриваемой задачи систему питания исполнительных органов РСУ (см. Internet: < www.mai.ru/dep/k202>). Для запаса топлива более 200кг электро-насосная система питания будет более предпочтительной по сравнению с вытеснительной.

3. Расчет и проектирование газодинамического профиля

камеры сгорания и сопла.
Для расчета и проектирования газодинамического профиля камеры сгорания и сопла используются следующие исходные данные:

· тяга камеры в пустоте Рп = 200 Н,

· давление в камере сгорания рк =1.0МПа, 

· массовое соотношение компонентов Кm =2.0,

· степень расширения сопла ε =1000 (Faотн =Fa/Fкр = 72),
· теоретический удельный импульс в пустоте Iпуд= 3500м/с,
· показатель изоэнтропы расширения  к = 1.2,
· газовая постоянная продуктов сгорания в камере R= 405[Дж/кг*К],
· температура продуктов сгорания в камере Тк = 3290К.
Для построения газодинамического профиля камеры сгорания и сопла необходимо определить:

· диаметр критического сечения dкр,  

· диаметр выходного сечения сопла Da,

· диаметр камеры сгорания Dk,

· длину камеры сгорания (цилиндрической части) Lk,

· длину дозвуковой части сопла Lдозв,

· длину сверхзвуковой части сопла La,

· угол наклона  вектора скорости в критическом сечении  βm,

· угол не параллельности потока на выходе их сопла  βa.

Как уже говорилось выше, проектирование двигателя является итерационным процессом, поэтому на первом этапе зададимся коэффициентами потерь удельного импульса в камере и сопле: φк = 0.94, φс = 0.97(на основе опыта проектирования подобных двигателей).

Дальнейший расчет проведем по установившейся методике [1]: 

1.Определяется суммарный расход топлива через камеру сгорания  mΣ [кг/с] :                             

mΣ = Pп/(Iпуд* φк* φс) = 200/3500*0.94*0.97 = 0.0627

2.Определяется площадь критического сечения камеры сгорания Fкр [м2]:

Fкр = mΣ*(RTk)0.5/pk[k(2/k+1) (k+1/k-1)]0.5  = 0.1964*10-3
3.Определяется диаметр критического сечения dкр [м]:

dкр = 
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4.Определяется относительная площадь среза сопла Fа отн и диаметр среза сопла Dа [м] :

Fа отн = [(2/k+1)1/k-1]
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5.Определяется диаметр камеры сгорания Dk, используя рекомендации по относительной расходонапряженности qотн [1/c] для ЖРД МТ, где  mΣ[кг/с] , Fk[м2], pk [кг/ м2 ]:

qотн = mΣ/Fk*pk = 4.7*10-4 ,

Fk = mΣ */qотн*pk ,

Dk =
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 6.Используем понятие приведенной длины камеры сгорания Lпр[м] для определения длины цилиндрического участка камеры сгорания Lц [м]. Для кислород- керосинового топлива Lпр = Fk/Fkp = 1.2м и Lц равно:

Lц = Lпр/Dkотн.2 = 0.098,

 где Dkотн = Dk/ dкр = 3.5.

7.Примем форму дозвуковой части сопла конической (под углом 30град. к оси двигателя), которая сопрягается с цилиндром радиусом Rк = Dk/2, а с критическим сечением – радиусом rкр = dкр/2, тогда длина дозвуковой части сопла будет равна:

Lдозв.= Dk –1.232dкр = 0.0272

8.Длину сверхзвуковой части сопла найдем, используя таблицы сопел для исходных данных:

Dаотн = 8.46, 2βa =20˚, k = 1.2

Тогда хаотн = ха/rкр = 21.594

           xa = хаотн rкр =  21.594*0.006 = 0.129

           βm = 0.6332 =36.28˚

Итак, для построения газодинамического профиля получены следующие размеры и углы: dкр = 0.012[м] , Dk = 0.042[м], Da = 0.1015[м], Lц = 0.098[м], Lдозв = 0.0272 [м], xa = 0.129[м], βa =10˚ , βm =36.28˚ .

Ниже приводится газодинамический профиль, построенный по полученным размерам и углам (рис.1.)[image: image10.png]Or-006.2

13202562

102
1600272 &
(4009 <
& &
,,,,,,,,,,,,,,, |~ 1 X | &
o =
& i
! S &

Drp=001m

Puc. 1. To3oduHoMueckul npoduAs KOMEPS C20POHUR U CONAG





4 Проектирование смесительной головки

Конструкция смесительной головки должна решать одновременно две противоречивые задачи [1,4]:

· подготовить топливную смесь к наиболее полному сгоранию (т.е. качественно распылить и перемешать компоненты топлива),

· надежно защитить стенки камеры от воздействия высокотемпературных продуктов сгорания.

Для качественного распыливания и перемешивания компонентов топлива используются форсунки различного типа, в которых дробление жидкой фазы достигается за счет взаимодействия жидкой пленки с сильно   турбулизированным газовым потоком. Турбулизация потока в свою очередь размывает пристеночный слой и увеличивает теплоотдачу в стенки камеры. 

Эти же проблемы решаются в ракетном двигателе любого типа и размерности, однако, для ЖРД МТ они значительно усложняются вследствие отсутствия регенеративного охлаждения, а также из-за малого объема камеры сгорания Vk и, соответственно, большего отношения поверхности камеры Sk к её объему.
4.1 Выбор типа и числа форсунок, а также схемы их расположения на плоскости форсуночной головки

Основываясь на опыте проектирования ЖРД МТ, примем следующую концепцию для конструкции смесительной головки:

· используется  одна центрально-расположенная двухкомпонентная центробежная газожидкостная форсунка внутреннего смешения;

· для защиты стенок камеры сгорания используется завеса из газообразного кислорода.

При этом целесообразно использовать внутреннюю ступень для горючего
(mг  = 21.3[г/с]), а наружную – для окислителя, т.к. газообразный кислород имеет меньшую плотность и больший массовый расход (Кmф=1.82). 

 
Возможно также размещение 7 форсунок (одна центрально-расположенная и шесть вокруг центральной) на плоскости форсуночной головки. В этом случае в центральной форсунке необходимо разместить электрод электросвечи и от центрального факела будет воспламеняться топливо в периферийных форсунках. При этом, возможно получить более высокую полноту сгорания топлива на стационарном режиме работы за счет большей равномерности распределения смеси по диаметру  камеры сгорания, однако следует ожидать худшей полноты сгорания и динамических характеристик двигателя на коротких импульсах. Окончательный выбор компоновки следует произвести после проведения огневых испытаний обеих головок на стационарном и импульсном режимах.

4.2 Расчет центробежной форсунки

Расчет центробежной ступени горючего (внутренняя ступень) сводится к определению её геометрических характеристик при заданном расходе по соотношению [1]:

mг =  μфгFфг(2ρг*Δрфг)0.5

 μфг –коэффициент расхода форсунки горючего,

μф = kA-p , А – геометрическая характеристика форсунки,

А = rcR/n rвх, здесь:

rc – радиус сопла форсунки, R – радиус камеры закручивания,

n – число тангенциальных каналов, rвх – радиус входного отверстия.

к = 0.44 , p = 0.65  при 0.75≤ А≤ 7.5 и к = 0.67 и р = 0.905 при А≥ 7.5÷ 40.

При Δрфг= 5*105МПа , ρг = 830 [кг/м3] после нескольких итерационных расчетов получим:

rc = 1.25мм, R = 4мм, rвх = 0.5мм, n = 4, Aфг = 5.0, μфг = 0.1546.

При этом угол распыла 2αф = 110˚ и средняя осевая скорость на срезе сопла Wa[м/с]:
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Наружный диаметр сопла форсунки горючего с учетом изоляционной втулки будет равен [мм]:

Дсг.нар = Дс + 2δст. +2δиз = 2.5 + 2*0.5 + 2*1 = 5.5

Аналогичный расчет центробежной форсунки для газообразного кислорода с плотностью ρо =18.87 [кг/м3] (при давлении 1.5 МПа) приводит к следующим результатам: rcэкв = 7.25[мм], R=12.5[мм], n = 4, rвх = 1.18 [мм], Афо =16.27, μфо = 0.0537

Эквивалентный радиус сопла rcэкв находится из условия равенства площадей кольцевого сечения и круглого эквивалентного отверстия:

                                              π( R2 – Д2сг.нар/4) = π r2cэкв 

                                 4.3 Элекроклапаны

Обычно при проектировании ЖРД МТ электроклапаны используются как готовые изделия, удовлетворяющие требованиям динамических характеристик двигателя, оговоренным в Техническом задании. В рассматриваемом проекте используются клапаны РТ.200 и 6РТ.200 (для газообразного кислорода), разработанные в НИИ Машиностроения. Ниже приводятся основные характеристики клапана РТ.200.

Таблица 2- Основные характеристики клапана РТ-200

	Рабочее давление
	      Р≤30атм

	Напряжение питания 
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	Ресурс работоспособности на штатных р.т.
	     300000

	Время закрытия (U=34в, Рвх =10атм)
	     ≤ 0.03с

	Перепад давления на клапане
	    ≤1.5атм.

	Электросопротивление катушки (20˚С)
	     78±15ом

	Сопротивление изоляции электромагнита
	    ≥20Мом

	Ход клапана
	   (0.25-0.33)мм

	Герметичность по паре «седло-клапан» за 10мин.
	    ≤ 0.25см3

	Вес ЭК
	   ≤180г

	Суммарное время во включенном состоянии на штатном  рабочем теле.
	     50000с


4.4 Расчет перемешивания завесы с пристеночным слоем.

Для расчета температурного поля конструкции камеры сгорания и сопла, необходимого для анализа работоспособности двигателя, нужно знать тепловой поток в огневую стенку qΣ.

qΣ = qk +qr
Конвективный тепловой поток qk может быть рассчитан по следующей зависимости [1]:

qk = B(Тст,Km) τ(λ)(рк*ε)0.85 S(Km,Tст)/Dотн1.82dkp0.15 Pr 0.58

Однако, для расчета комплекса S(Km,Tст), числа Прандтля Pr и множителя В(Тст,Km) необходимо знать соотношение компонентов в пристеночной области. Это соотношение Кmрасч. формируется в результате перемешивания завесы с пристеночным слоем и может быть рассчитано [1]:

   -Для завесы из горючего

                         Кm расч = Кm0[1-exp(-K*mст/mз*xотн2)]/[1+(1+ Кm0)mз/mст]                   (5.1)

· Для завесы из окислителя

                      Кm расч = Кm0[1+2mзавотн/(1- mзавотн)]/ [1-exp(-K*mст/mз*xотн2)]               (5.2)

Здесь:

Кm0 –соотношение компонентов в пристеночном слое,

mст, mз – расходы в пристеночном слое и завесе соответственно,

xотн= x/Hст –относительная осевая координата,

Hст-толщина пристеночного слоя ,

K –коэффициент интенсивности турбулентности в пристеночном слое, К≈ (0.05*÷0.2)10-2 ,

mзавотн = mзав/mΣ, mΣ – суммарный расход топлива через камеру сгорания.

В таблице 3 приведены результаты расчета перемешивания завесы из горючего по соотношению (5.1) для указанных исходных данных:

Кm0= 1.84, mзавотн= 0.1, mстотн= 0.45.

Таблица 3- Результаты расчета перемешивания завесы горючего

	xотн
	0
	5
	10
	15
	20
	25
	30
	35
	40

	Кm расч
К=0.2*

10-2
	0
	0.23
	0.67
	0.98
	1.1
	1.12
	1.127
	
	

	Кm расч
К=0.05*

10-2
	0
	0.062
	0.227
	0.448
	0.67
	0.85
	0.98
	1.056
	1.097


В таблице 4 приведены результаты термодинамического расчета температуры продуктов сгорания кислород керосинового топлива при различных соотношениях компонентов Кm(α<1):

Таблица 4- Результаты термодинамического расчета температуры продуктов сгорания кислород керосинового топлива, Pk=1Mпа.

	Кm
	0.335
	0.38
	1.36
	1.667
	1.816
	2.04

	α
	0.105
	0.113
	0.4
	0.49
	0.534
	0.6

	Тк˚К
	1008
	1073
	2608
	2.903
	3100
	3288


Анализ таблиц 3 и 4 показывает, что при умеренно турбулентной завесе (К = 0.05*10-2) допустимая для нержавеющих сталей температура пристеночного слоя (1500˚К) сохраняется до двадцати калибров xотн ≈20, что при Нст=13мм соответствует осевой длине 260мм.

Аналогичные расчеты для завесы из окислителя (газообразный кислород) по соотношению (5.2) приведены в таблице 5.

Таблица 5- Результаты расчета перемешивания завесы окислителя (газообразного кислорода), Кm0=1.82, mзавотн= 0.2 , mстотн= 0.40

	xотн
	0
	5
	10
	15
	20
	25

	Кm расч
К=0.05*

10-2
	∞
	110.57


	28.68
	13.55
	8.28
	5.87

	Кm расч
К=0.2*

10-2
	∞
	28.688
	8.28
	4.6
	3.42
	


В таблице 6 приведены результаты термодинамического расчета кислород керосинового топлива при α>1 и рк =1.0Мпа.

Таблица 6- Результаты термодинамического расчета кислород керосинового топлива

	Кm
	4.08
	5.1
	6.8
	13.43
	17
	50.1

	α
	1.2
	1.5
	2.0
	3.95
	5
	14.73

	Tk˚K
	3371
	3250
	3077
	2450
	1966
	725


Анализ полученных результатов позволяет сделать выбор в пользу окислительной завесы из газообразного кислорода при mзотн= 0.20 по следующим соображениям:

1.трудно получить равномерную завесу из керосина при его малом расходе на диаметре камеры Дк =42мм (ρкер= 830кг/м3),

2.использование керосиновой завесы может привести к выпадению сажи (Кmзав= 0.00 –0.6), что приводит к снижению удельного импульса и забиванию каналов завесы.

5 Система зажигания несамовоспламеняющихся

компонентов топлива
Подавляющее большинство горючих не самовоспламеняется с газообразным кислородом при нормальной температуре. Поэтому для ЖРД МТ, работающем на газообразном водороде и керосине, требуется система зажигания. Исходя из современных возможностей, можно рассматривать две системы зажигания:

· электрозажигание от бортового источника питания (27±3в),

· газодинамическое зажигание с использованием газообразного кислорода.

Предварительные проработки и огневые испытания различных газодинамических воспламенителей показали невозможность организации коротких импульсных режимов (τимп.= 10мс).

Поэтому в дальнейшем рассматривается только элекрозажигание на базе «электросвечи», обеспечивающей в разряде достаточное для воспламенения топливной смеси энерговыделение (Emin = 4МДж).
За основу был взят двухканальный преобразователь напряжения ПН-14, использующийся в авиационных двигателях для зажигания воздушно – керосиновой смеси в камере сгорания. Он включает в себя первичную и вторичную катушки, прерыватель и конденсатор, включенные в цепь первичной катушки. Положительно заряженный электрод высокого напряжения (14Кв) подключается к изолированному от корпуса двигателя электроду-форсунке, расположенному по оси головки камеры (см.раздел 6.2), а отрицательный – к заземленному корпусу двигателя.

При подаче напряжения одновременно на электроклапаны двигателя и вход преобразователя напряжения между центральным электродом и гайкой 31 возникает разряд, воспламеняющий кислород – керосиновую смесь. Напряжение на вход преобразователя отключается через 0.5- 0.7 сек. после подачи, отключение клапанов осуществляет система управления двигателями.
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Поскольку корпус авиационного преобразователя напряжения представляет собой закрытую на винтах и опломбированную металлическую коробку весом ≈5 кг, что неприемлемо для ЖРД МТ, то был разработан новый преобразователь напряжения весом ≈ 0.15кг. Его электросхема, краткое описание и спецификация приводятся ниже.

Краткое описание устройства зажигания ЖРД МТ
На микросхеме 1006ВИ1 собран генератор импульсов с частотой 40-70 кГц. Частота генерации выставляется резистором R2. Транзистор Т1 усиливает импульсы с генератора. Трансформатор TR1 увеличивает напряжение до амплитуды 300В. Тиристор VD7 создает импульсы напряжения на выходе трансформатора TR2 с амплитудой порядка 7,5 кВ. На диодах VD8, VD9 и конденсаторах С7, С8 собран удвоитель напряжения, на выходе которого получается напряжение порядка 15 кВ. Трансформаторы TR1 и TR2 изготовлены на стержневом ферритовом сердечнике марки 1000НМ 03 мм и длиной 15 мм и 25 мм соответственно.

Параметры TR1: W1 = 12 витков проводом ПЭВ-2 сечением 0,2 мм2,

    W2 =120 витков проводом ПЭВ-2 сечением 0,1 мм2 .

Параметры TR2: W1 = 20 витков проводом ПЭВ-2 сечением 0,1 мм2 ,

                 W2 = 1000 витков проводом ПЭВ-2 сечением 0,1 мм2 .

Спецификация
	Поз. Обозна-чение


	Наименование


	Кол.


	Примечание



	D1


	Микросхема 1006ВИ1


	1


	

	
	
	1


	

	Т1


	Транзистор КТ805БМ


	
	

	
	
	
	

	VD1


	Стабилитрон 2С213Ж


	1


	

	VD2


	Диод2Д521А


	1


	

	VD3,VD4


	Стабилитрон 2С218Ж


	2


	

	VD5.VD6


	Диод 2Д 106


	2


	

	VD7


	Тиристор 8TWS06S


	1


	

	VD8,VD9


	Диод2Ц106Г


	2


	

	
	
	
	

	С1


	Конденсатор К10-17-1мк-50В


	1


	

	С2


	Конденсатор К10-17-5нф-50В


	1


	

	СЗ


	Конденсатор К10-17-0,01мк-50В


	1


	

	С4


	Конденсатор К10-17-10нф-50В


	1


	

	С5


	Конденсатор К10-17-0,1мк-400В


	1


	

	С6


	Конденсатор К10-17-10нф-50В


	1


	

	С7


	Конденсатор КВИ-2-10кВ-100пф


	1


	

	С8


	Конденсатор КВИ-2-10кВ-1000пф


	1


	

	
	
	
	

	R1


	Резистор МЛТ-0,25Вт-2кОм-5%


	1


	

	R2


	Резистор СПЗ-19б-0,25Вт-2кОм-5%


	1


	

	R3


	Резистор МЛТ-0,25Вт-200 Ом-5%


	1


	

	R4


	Резистор МЛТ-0,25Вт-2кОм-5%


	1


	

	
	
	
	

	TR1


	W1=12 витков; W2=120 витков


	1


	

	TR2


	W1 =20 витков; W/2=1000 витков


	1


	


6 Описание конструкции двигателя

Двигатель (сборочный чертеж 200.1К.000СБ представлен ниже) состоит из смесительной головки 1 с клапанами для подвода компонентов топлива, камеры сгорания 2 с соплом, крепежных элементов 3 и уплотнения 4, размещенного между смесительной головкой и камерой. Смесительная головка и камера сгорания выполнены в виде отдельных сборочных единиц. Они имеют фланцы, с помощью которых осуществляется их соединение шестью болтами. Герметичность болтового соединения обеспечивает уплотнение, изготовленное из отожженной меди М3М.

Использование разъемного соединения смесительной головки и камеры дает возможность в процессе доводки головки вносить в неё конструктивные изменения, не затрагивая при этом конструкцию камеры. После окончания испытаний головки осуществляется доработка конструкции двигателя. Извлекается уплотнение 4, фланцы на сборочных единицах подрезаются и свариваются между собой.

Главная особенность двигателя состоит в том, что в конструкции применяются высокотехнологичные отечественные стали с относительно низкой стоимостью. В зарубежных двигателях, имеющих аналогичные тяговые и энергетические характеристики, используются дорогие и нетехнологичные материалы типа ниобия или рения.

Геометрическая модель двигателя представлена на рис. 2.

6.1 Конструкция камеры сгорания

Камера сгорания представлена на втором листе чертежа 200.1К.010СБ. Она состоит из фланца 1, цилиндра 2, корпуса 3 камеры,   сопла 4 и штуцера 5. Во фланце выполнены восемь отверстий: шесть отверстий диаметром 6.5мм для крепления камеры к смесительной головке и 3 отверстия диаметром 8.5мм для крепления двигателя на летательном аппарате. Штуцер предназначен для измерения величины давления в камере двигателя. Для этой цели в цилиндре имеется отверстие диаметром 0.8мм.
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Рисунок 2- Геометрическая модель двигателя.
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Корпус камеры изготовлен из стали ХН60ВТ и остальные детали – из стали 12Х18Н10Т. Элементы конструкции свариваются между собой аргонодуговой сваркой.

Внутренняя геометрия камеры сгорания полностью соответствует расчетному газодинамическому профилю, представленному на рис.1. Она покрыта никелем или окисью хрома толщиной (50 –100)мкм для обеспечения противодействия окислительной завесе.

Материал покрытия выбирался с учетом следующих требований:

1.стойкость в окислительной среде,

2.жаростойкость (работа при температуре 1500К),

3.химическое сродство с компонентами нержавеющей стали для обеспечения хорошей сцепляемости покрытия с подложкой.

После нанесения покрытие подвергается термообработке для его упрочнения и улучшения сцепляемости.

Методы плазменного напыления или холодного газодинамического напыления не обеспечивают равномерной толщины с учетом размеров реальной геометрии камеры сгорания и сопла.


  В таблицах 7 и 8 приводятся размеры для изготовления внутренней поверхности сверхкритической части камеры сгорания. Эти поверхности присутствуют   в   деталях: сопло   (поз.  4   во   втором     листе     чертежа 200.1К.010СБ) и корпус камеры (поз.3 во втором листе чертежа 200.1К.010СБ).

Таблица 7- Координаты внутренней поверхности сопла [мм ]

	х
	0.
	18.22
	26.6
	37.4
	45.94
	52.85
	62.7
	73.22
	87.61
	104.6
	124.74

	Øу
	12
	34.3
	43.04
	52.82
	59.64
	64.7
	71.28
	77.66
	85.28
	93.1
	101.18


Таблица 8- Координаты сверхкритической части корпуса камеры [мм ]
	Х
	0.426
	1.232
	2.184
	4.087
	6.218
	12.41
	18.22
	26.6

	Øу
	12.468
	13.356
	14.58
	16.992
	19.752
	27.552
	34.308
	43.04


На рис.3 представлена геометрическая модель камеры сгорания.                             
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Рисунок 3- Геометрическая модель камеры двигателя.

6.2- Конструкция смесительной головки


Конструкция смесительной головки показана на втором листе чертежа  200.1К.020СБ.

Горючее (керосин) подводится к наконечнику 1 через клапан горючего. По радиальному каналу 2, выполненному в корпусе 3, горючее подводится к коллектору 4 и через отверстия в чехле 5 – в коллектор 6 электрода 7. По осевым каналам 8 электрода жидкость подается в коллектор 9, осевые каналы 10 форсунки 11 горючего и коллектор 12 форсунки горючего. Форсунка горючего соединяется с электродом с помощью пайки. В этой форсунке выполнены четыре тангенциальных канала, обеспечивающих подвод горючего из коллектора 12 в камеру закручивания и сопло 13 форсунки горючего.

Окислитель (газообразный кислород) подводится к наконечнику 14  через клапан окислителя. Поток окислителя разделяется на две части: первая часть по радиальному каналу 15 подводится к соплу 16 окислителя, а вторая часть – к завесе 17.

Окислитель подводится к соплу 16 следующим образом. Из радиального канала 15 компонент поступает в коллектор 18, образованный корпусом 3 и шнеком 19. В шнеке имеется винтовой канал 20, обеспечивающий закрутку потока в ту же сторону, что и горючее в форсунке 11. Из коллектора 18 газообразный кислород через винтовой канал шнека поступает в сопло 16.

Завеса 17 выполнена в виде осевых каналов прямоугольного сечения, изготовленных в пластине 21 окислителя. Из радиального канала 15 окислитель подводится к завесе 17 следующим образом. Первая часть окислителя через осевой канал 22 поступает в коллектор 23, образованный корпусом 3 и диафрагмой 24. В коллектор 23 поступает также и вторая часть окислителя - из коллектора 18, радиального отверстия 25 и осевого отверстия 26. Поток окислителя, пройдя коллектор 27, через отверстия 28 и коллектор 29 поступает к завесе 17. При этом обеспечивается охлаждение гайки 30 и пластины 21 окислителя.
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Для обеспечения воспламенения компонентов топлива к электроду 7 подводится электрическое напряжение. Возникает искра между форсункой 11 горючего и гайкой 30 окислителя. В процессе доводки двигателя имеется возможность изменять величину и геометрическую форму зазора между этими деталями. Это обеспечивают сменные дистанционные шайбы 31 и гайки 30 различных геометрических форм.

Изоляция элементов конструкции от электрода 7, находящегося под напряжением, осуществляется текстолитовыми чехлом 5 и изолятором 32.

Герметичность полостей обеспечивается уплотнениями 33, 34 и клеем ВК-6, обеспечивающим приклеивание чехла 5 к электроду 7. Допускаются утечки: окислителя между корпусом 3 и гайкой 30; горючего между шнеком 19 и чехлом 5. Возможное соединение незначительных частей жидкого керосина с газообразным кислородом не приводит самовоспламенению и нарушению режима смесеобразования.


Электрод 7 изготавливается из бронзового сплава БрХ-08. Остальные металлические элементы смесительной головки – из стали 12Х18Н10Т. Элементы конструкции свариваются между собой аргонодуговой сваркой.
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Модель смесительной головки с фланцем представлена на рис. 4.

Рисунок 4- Геометрическая модель смесительной головки.

7 Технические условия на изготовление   двигателя

Технические условия на изготовление двигателя содержат общие технические требования и специальные требования. 

7.1 Общие технические требования

Изготовление производится с соответствии с требованиями ГОСТов и ОСТов для:

· Механической обработки;

· Обеспечения предельных отклонений, не указанных в чертежах, размеров, формы и расположения поверхностей;

· Требований к выполнению аргонодуговой сварки и качеству сварных швов и способов из контроля;

· Требований к пайке;

· Требований к рабочим жидкостям и газам;

· Требований к клеевым соединениям;

· Требований к сборке и обезжириванию.

7.2 Специальные технические требования

· При механической обработке выдерживать острую кромку в местах, указанных на чертежах. Острую кромку выполнять радиусом или фаской не более 0.05мм. заусенцы на острой кромке не допускаются. Контролировать визуально при четырехкратном увеличении.

· Выступание сварных швов в газовый тракт камеры не допускается. Допускается зачистка с глубиной врезания не более 0.1мм.

· Пайку производить в восстановительной среде или вакууме. Температуру пайки контролировать термопарой, установленной на паяемом узле.

· Детали и сборочные единицы хранить в герметичной таре.

· Проливку на качество распыла головки производить водой и воздухом при давлениях 1.3 кг/см2 и 5 кг/см2 (изб.) раздельно по линиям «Г» и «О» и совместно по линиям «Г» и «О». Качество распыла оценивается по количеству струй в факеле распыла и их интенсивности, равномерности распределения воды в факеле распыла, качеству конуса распыла визуально.

8 Материалы, используемые при изготовлении двигателя

В таблице 9 приводятся основные материалы, использующиеся при изготовлении спроектированного двигателя [7].

Таблица 9- Основные материалы, использующиеся при изготовлении двигателя

	 №
	Деталь или сборочная единица
	Заготовка и материал

	1
	Сопло
	Лист 1.2   12х18н10т   ТУ14-1-2186-77

	2
	Корпус камеры
	Круг, ХН60ВТ, ТУ14-1-286-72

	4
	Фланец камеры
	Круг, 12Х18Н10Т, ТУ14-1-377-72

	5
	Цилиндр камеры
	Круг, ХН60ВТ, ТУ14-1-286-72

	6
	Штуцер
	Шестигранник, 12Х18Н10Т

	7
	Корпус смесительной головки
	Круг, 12Х18Н10Т, ТУ14-1-377-72

	8
	Заглушки корпуса смесительной головки
	Круг, 12Х18Н10Т, ТУ14-1-377-72

	9
	Наконечники смесительной головки
	Круг, 12Х18Н10Т, ТУ14-1-377-72

	10
	Диафрагма смесительной головки
	Круг, 12Х18Н10Т, ТУ14-1-377-72

	11
	Пластина окислителя смесительной головки
	Круг, 12Х18Н10Т, ТУ14-1-377-72

	12
	Гайки смесительной головки
	Шестигранник, 12Х18Н10Т

	13
	Фланец смесительной головки
	Круг, 12Х18Н10Т, ТУ14-1-377-72

	14
	Шнек смесительной головки
	Круг, 12Х18Н10Т, ТУ14-1-377-72

	15
	Электрод смесительной головки
	БрХ-0,8

	16
	Чехол смесительной головки
	Текстолит

	17
	Изолятор смесительной головки
	Текстолит


Механические свойства стали 12Х18Н10Т приведены в Таблице 10.

Таблица 10- Механические свойства стали 12Х18Н10Т

	Вид полуфа-бриката
	Состояние
	Т˚С
	Е,

[кг/ мм2]
	σв,

[кг/мм2 ]
	σ0.2,

[кг/мм2 ]

	Прутки
	Закалива-ние с 1050˚С в воде или на воздухе
	20

300

400

500

600

700

800
	18800

16200

-

-

14000

12250

9100
	62

46

45

45

40

28

18
	28

20

18

18

18

16

10

	Листы
	Закалива-ние  с 1050˚С на воздухе
	20

500

600

700

800
	-

-

-

-

-
	66

45

40

29

19
	-

-

-

-

-


Механические свойства стали ХН60ВТ приведены в Таблице 11

Таблица 11- Механические свойства стали ХН60ВТ

	Вид полуфабриката
	Состоя-ние
	Т˚С
	Ед,

[кг/ мм2]
	Е,

[кг/мм2]
	σв,

[кг/мм2]
	σ0.2,

[кг/мм2 ]

	Листы
	Закали-вание с 1200˚С  5-10мин на воздухе
	20

500

600

700

800

900

1000

1100

1200
	21800

19800

19200

18400

17600

16600

15300

14200

-
	20000

-

-

13900

11250

8100

5000

-

-
	75-90

65-72

60-65

51-56

38-43

21-25

13-16

8-9

4-4.5
	30-35

-

-

21-25

15-23

10-14

6-7

-

-


9 Испытания двигателя

После сварки смесительной головки и приварки электро-клапанов производится гидравлическая проливка каждой ступени и при их совместной работе. Программа гидравлических испытаний предусматривает получение расходных характеристик:

mo = f(∆рфo)  и  mг = f(∆pфг ),

где ∆рфo = рвхо -рк, ∆pфг = рвхг - рк, mзав = f(∆рзав),     mΣ = mo + mг + mзав = f(Δpф)

Для форсунок внутреннего смешения при совместной работе ступеней возможно взаимное влияние на расходные характеристики индивидуально работающих ступеней. Поэтому проливаются как отдельно работающие ступени окислителя и горючего, так и вся головка при совместной их работе.
  Получение расходной характеристики керосиновой ступени можно совместить с тарировкой турбинного расходомера ТДР на дистиллированной воде (весовым методом). Давление перед клапаном двигателя обеспечивается давлением вытеснения воды из расходного бака. В процессе измерений регистрируются:

- давление воды перед клапаном Ркл ,
- время проливки tпр,
- суммарное количество распыленной жидкости mΣ,

-атмосферное давление Ратм.

  Расход воды при перепаде на форсунке «Г» Δрфг = ркл - ратм определяется как

                                       mг (Δрфг) = mΣ/ tпр
   Пересчет расходной характеристики на керосин осуществляется с учетом плотностей модельной и натурной жидкостей:
                           mг (Δрфг)= mгмод (ρкер/ρн2о)0.5
  Одновременно осуществляется тарировка кислородной ступени по падению давления кислорода в баллоне. В процессе измерений регистрируются:

- давление кислорода перед клапаном двигателя ркло,

-начальное и конечное давление в баллоне рначб и рконб,

- температура окружающей среды Токр,

- время продувки tпр.

  Расход кислорода определяется по уравнению состояния:
                        mo2(Δрфo) = (рначб - рконб)Vбал/ tпрRo2Tокр
Здесь: Vбал – объем кислородного баллона,

Ro2 = 260[дж/кгК] –газовая постоянная кислорода.
  Полученные таким образом расходные характеристики ступеней являются исходными данными для настройки стенда огневых испытаний по расходу компонентов топлива и их соотношению Кm.
Если результаты гидравлических проливок показывают значительное расхождение  расчетных и экспериментальных значений расходов - устанавливаются причины этих расхождений и принимается решение о частичной корректировке материальной части или полной замене смесительной головки.

Программа огневых испытаний двигателя обычно содержит несколько этапов:

· технологические пуски для настройки стендовых систем;

· выбор оптимального соотношения компонентов топлива;

· проверка двигателя на работоспособность (выход на стационарный тепловой режим);

· ресурсные испытания;

· отработка запуска в условиях вакуума,

· отработка импульсных режимов по специальной программе.

Первые два этапа реализуются кратковременными пусками (1…2сек). При получении зависимости

С* = рк*Fcr/mΣ = f (Km)

возможно одновременно отрабатывать запуск в условиях вакуума.
  Стоимость огневой отработки ЖРД МТ определяется, в основном, двумя составляющими:

- использованием дорогостоящего вакуумного оборудования,

- количеством огневых экспериментов.

  Для снижения стоимости отработки двигателя целесообразно проводить основную огневую отработку рабочего процесса в камере на двигателе с «подрезанным» соплом без использования вакуумного оборудования. Кроме того, использование математической модели теплового состояния ЖРД МТ позволяет значительно снизить количество огневых экспериментов.

  Математическая модель теплового состояния ЖРД МТ, разработанная в МАИ на каф.202 и основанная на численном решении методом конечных элементов нестационарного уравнения теплопроводности с граничными условиями 1-го рода, позволяет прогнозировать температурное поле корпуса камеры. Граничные условия теплообмена на внутренней стенке камеры определяются экспериментально во время первых 2-х этапов огневых испытаний (продолжительность этих пусков  составляет 10 – 15сек для модуля тяги 200Н). 
При испытаниях на работоспособность необходимо контролировать температуру стенок камеры сгорания и сопла при выходе двигателя на стационарный тепловой режим. На основании опыта отработки ЖРД МТ для модуля тяги 200Н постоянная времени имеет порядок 25…30с [5,6].Температура конструкции контролируется ХА термопарами, зачеканенными в наружную поверхность камеры. Максимальная температура фиксируется обычно в закритической части сопла на удалении одного-полутора калибров от критического сечения. Во время испытаний на работоспособность эта термопара работает как “отбойная”, т.е. её показания заводятся в систему аварийного отключения двигателя. Предельно допустимая температура конструкции зависит от используемых конструкционных материалов и должна назначаться с учетом перепада температуры по толщине стенки. Использование “отбойной” термопары позволяет сохранить материальную часть от прогара на всех этапах огневых испытаний.

При проведении ресурсных испытаний суммарное время наработки определяется техническим заданием и обычно составляет утроенный временной интервал от потребного рабочего времени.
Ниже приводятся основные измеряемые и регистрируемые параметры при огневых экспериментах (не учтены технологические параметры для контроля состояния стендового оборудования).

	   Параметр
	Номинал.
 значение
	Диапазон измерения
	Погрешность измерения
	Частота регистрации,гц
	Примечания

	Давление в камере сгорания,   рк 

[ кг∙см-2]
	    10
	     1-20
	      ±0.5%
      ± 2.5%
	1-10
1000
	Стационарный режим

Переходный

режим

	Давление О2газ в баллоне
окислителя, рбал
[ кг∙см-2]
	    150
	   1-200
	    ±0.5%
	   1-10
	

	Давление после редуктора окислителя, рред.

[ кг∙см-2]
	    15
	   1 -20
	    ±0.5%
	   1-10
	

	Давление окислителя на входе в двигатель, рвхо[ кг∙см-2]
	    14
	   1 -20
	    ±0.5%
    ±2.5%
	   1-10
  1000
	Стационарный режим

Переходный

режим

	Давление наддува бака горючего, рбг
 [ кг∙см-2]
	    15
	   1-20
	      ±0.5%

	  1-10
	

	Давление горючего на входе в двигатель, рвхг

[ кг∙см-2]
	    15
	   1 -20
	    ±0.5%
    ±2.5%
	   1-10

  1000
	Стационарный режим

Переходный

режим

	Давление окружающей среды,рокр,мм.рт.ст
	    760
	  730 -780
	      ±1%
	
	

	Расход окислителя, mo,гс-1
	    45
	    0 - 60
	     ±3.5%
	   500
	Последовательно 2 датчика

	Расход горючего,mг,гс-1
	    21
	    0- 35
	      ±3.5%
	   500
	Последовательно 2 датчика

	Температура окислит.на входе  в двигатель,Твх.о, К
	288
	278-398
	     ±2.5%
	    10
	ХК термопара

	Температура горючего на входе в двигатель,Твхг, К
	288
	278-398
	    ±2.5%
	    10
	ХК термопара

	Температура конструкции,Тконстр,i,K
	
	  273-1400
	        ±50
	    1-10
	8 ХА термопар,

из них 2– в систему управления.

	Ток клапана «О», io, A
	    0.4
	  0 – 0.5
	   ±0.03
	  1000
	

	Ток клапана «Г», iг, A
	    0.4
	  0 -- 0.5
	   ±0.03
	  1000
	

	Напряжение питания клапанов, U, B
	     27
	   0 - 30
	     ±2%
	  1000
	


10. Ожидаемые характеристики двигателя

Ожидаемые характеристики двигателя приведены в Таблице 12.

                Таблица 12- Ожидаемые характеристики двигателя

	№
	                       Характеристика
	Величина
	Размерность

	1
	Тяга двигателя
	200
	Н

	2
	Компоненты топлива
	О2газ+ керосин
	-

	3
	Удельный импульс
	≥2943
	м/сек

	4
	Давление в камере
	1.0
	МПа

	5
	Массовое соотношение компонентов топлива Кm
	2.04
	-

	6
	Степень расширения сопла (по площади)
	68.5
	-

	7
	Масса двигателя (с клапанами)
	1.5
	кг

	8
	Общая длина (с клапанами)
	0.3
	м

	9
	Суммарный расход топлива
	0.066
	кг/с

	10
	Максимальный диаметр на срезе сопла
	0.102
	м
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