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Аннотация. Предложено решение, которое может использоваться в перспективных про-
ектах при создании быстроманевренных жидкостных ракет, для управления которыми
необходимо управление и модулем, и направлением, а также необходимо создавать мо-
мент вращения вокруг оси ракеты (момент крена). Обычно это решается путем приме-
нения отдельных органов управления: по модулю, направлению и крену.  
Обосновано новое решение по расширению функциональных возможностей регулируемого
жидкостного ракетного двигателя, а именно, дополнительное управление направлением
вектора тяги и создание вращательного момента вокруг оси двигателя. Это достига-
ется установкой центрального тела на шарнирном узле и твердого препятствия в об-
ласти критического сечения сопла с инжекцией через него жидкости в поток камерного
газа, набегающего на препятствие. 
Показано, что данное решение позволяет объединить в одном двигателе все функции
управления вектором тяги, что упрощает систему управления вектором тяги быстро-
маневренной ракеты, повышает ее энергомассовые характеристики и надежность сис-
темы управления полетом в целом. 
Ключевые слова: ракетный двигатель, регулирование вектора тяги, центральное тело
тарельчатого типа, шарнир, интерцептор.  

 

Введение. Для управления быстроманевренными жидкостными

ракетами необходимо управление и модулем и направлением, а также

необходимо создавать момент вращения вокруг оси ракеты – так назы-

ваемый момент крена. Обычно это решается путем применения отдель-

ных органов управления: по модулю, направлению и крену. Большими

возможностями по обеспечению регулирования модуля и направления

вектора тяги ракетного двигателя обладают кольцевые сопла с внутрен-

ним расширением газового потока. Исследования механизмов управле-

ния направлением вектора тяги ракетного двигателя показали преиму-
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щества газодинамического способа управления (возмущением сверхзву-

кового потока препятствием на обтекаемой стенке сопла) для кольцевых 

сопел.  

Постановка проблемы. Газодинамические процессы, протекаю-

щие в тарельчатом сопле, при возмущении сверхзвукового потока ин-

жектируемыми струями или твердыми интерцепторами на обечайке со-

пла, имеют существенные особенности в сравнении с процессами в сопле 

Лаваля. Это обусловлено тем, что в истекающем из тарельчатого сопла 

газовом потоке имеется донная область за центральным телом, форми-

рующая «газовую стенку» кольцевой струи за центральным телом. Это 

может приводить к проникновению в донную область и на противопо-

ложную стенку сопла возмущений сверхзвукового потока, что влияет на 

осевую тягу сопла. 

Анализ последних исследований и публикаций. В результате 

исследований были рассмотрены регулируемые двигатели, базирующие-

ся на сопле с перемещением в осевом направлении ЦТ, с регулирован-

ным модулем и направлением ВТ. Существуют различные способы и уст-

ройства управления вектором тяги (ВТ) жидкостных ракетных двигате-

лей: как механические (в частности, качанием сопла) так и газодинами-

ческие (в частности, возмущением сверхзвукового потока в сопле) [1-5]. 

Для управления высокоманевренными ракетами необходимо  регулиро-

вание величины тяги (продольным перемещением ЦТ), управление на-

правлением, а также необходимо создавать момент вращения вокруг оси 

ракеты (момент крена) [6-7]. Исследования механизмов управления на-

правлением вектора тяги ракетного двигателя показали преимущества 

газодинамического способа управления (возмущением сверхзвукового 

потока препятствием на обтекаемой стенке сопла) для кольцевых со-

пел�[7]. Обеспечение высоких характеристик ракет и расширение их 

функциональных возможностей является важнейшими задачами даль-

нейшего усовершенствования ракетно-космической техники.  

Цель работы заключается в обосновании нового решения по 

расширению функциональных возможностей регулируемого жидкостно-

го ракетного двигателя, а именно, дополнительного управления направ-
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лением вектора тяги и созданием вращательного момента вокруг оси

двигателя.  

Основная часть. Для расширения функциональных возможно-

стей ракетного двигателя предлагается создавать управляющие усилия

на поверхностях, обтекаемых потоком в сопле. Это достигается установ-

кой центрального тела на шарнирном узле и твердого препятствия в об-

ласти критического сечения сопла с инжекцией через него жидкости в

поток камерного газа, набегающего на препятствие. При этом выделяют-

ся отдельные процессы и подсистемы управления ВТ с последующим их

объединением. Возмущения потока в сопле ракетного двигателя препят-

ствиями различной природы позволяют обеспечить управление векто-

ром тяги двигателя во всех плоскостях стабилизации ракеты. Для ракет-

ного двигателя с тарельчатым соплом это достигается установкой цен-

трального тела на шарнирном узле и твердого препятствия (интерцепто-

ра) с инжекцией через него жидкости в области критического сечения

сопла. 

Продольное перемещение ЦТ камеры осуществляется путем пе-

ремещения подвижного днища форсуночной головки, соединенного с

ЦТ, а расход топлива регулируется с помощью регулируемых форсунок,

жестко соединенных с подвижным днищем форсуночной головки. Для

создания боковой управляющей силы ЦТ перемещается в поперечном

направлении с помощью силы, создаваемой выдвинутыми (по командам

от системы управления ракетой) в поток газа в критическом сечении со-

пла твердыми препятствиями (интерцепторами), установленными в

плоскостях стабилизации (тангаж и рыскание) ракеты и возмущающими

поток газа. 

Крутящий момент относительно оси двигателя (креновый момент

ракеты) создается узлами впрыска компонента топлива, находящимися в

твердом препятствии (интерцепторе). Оси отверстий впрыска ориенти-

рованы в тангенциальном направлении относительно периметра сече-

ния сопла, в котором установлены твердые препятствия. При этом на-

правления выхода отверстий в диаметрально противоположных препят-

ствиях (интерцепторах) противоположны друг другу. Таким образом,
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впрыскивание жидкости через эти отверстия создает крутящий момент 

относительно оси двигателя, который имеет разный знак для взаимно 

перпендикулярных плоскостей, в которых установлены твердые препят-

ствия (интерцепторы).  

Предложенный регулируемый жидкостной ракетный двигатель 

представлен на рис. 1.  

 
Рисунок 1 – Регулируемый жидкостной ракетный двигатель 

 

Камера сгорания 1 содержит форсуночную головку, которая вклю-

чает неподвижное 2 и подвижное 3 днища. В подвижном днище 3 на 

шарнире 4 установлено ЦТ 5 тарельчатого типа. Подвижное днище 3 уп-

лотняется относительно корпуса камеры кольцами 6. ЦТ 5 уплотняется 

относительно неподвижного днища 2 уплотнением 7, что позволяет ЦТ 5 
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свободно перемещаться относительно днища как в продольном, так и в

поперечном направлениях. В неподвижном днище 2 установлены фор-

сунки 8 (вид А), регулируемые с помощью штоков 9, соединенных с под-

вижным днищем 3. В трансзвуковой области сопла 10 перед тарелью ЦТ

установлены интерцепторы 11 (сечение Б – Б), которые могут выдвигать-

ся в середину сопла на заданную высоту приводами 12. В интерцепторы

подается компонент топлива (окислитель), расход которого КРmɺ  дозиру-

ется приводом 13 (сечение Б – Б). В интерцепторах выполнены отверстия

14 в поперечном сечении сопла для создания крутящего момента (мо-

мента крена) КМ . Камера сгорания охлаждается компонентом топлива

(окислителем), который подается в коллектор 15. После охлаждения ка-

меры компонент (окислитель) поступает к регулируемым форсункам 8,

обеспечивая процесс горения. ЦТ охлаждается компонентом (горючее),

отбираемым из полости 16 форсуночной головки. После охлаждения ЦТ

компонент впрыскивается в камеру сгорания (сечение В – В) на расстоя-

нии l  от шарнира, что обеспечивает свободное вытекание с расходом Цmɺ

через форсунки впрыска 17. Величина тяги R  регулируется путем пере-

мещения ЦТ в продольном направлении по командам от системы управ-

ления вектором тяги (СКВТ) при помощи привода 18. При этом изменя-

ется площадь (зазор между тарелью и обечайкой сопла) критического се-

чения сопла и расход топлива Кmɺ через регулируемые форсунки, которые

перемещаются штоками в осевом направлении вместе с подвижным

днищем форсуночной головки.  

Таким образом, в камере сгорания поддерживается постоянное

давление процесса горения топлива при любых значениях тяги R . На-

правление вектора тяги (обусловленное силами Y(Т,Р)P  в каналах тангаж и

рыскание) осуществляется путем выдвижения в сопло на соответствую-

щую высоту интерцепторов. При выдвижении интерцептора в сопло воз-

никающая газодинамическая поперечная сила ЦP  отодвигает ЦТ относи-

тельно шарнира в поперечном направлении. При этом возникает попе-

речная газодинамическая сила Y(Т,Р)P  в соответствующей площади стаби-
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лизации ( Y(Т)P – в плоскости тангажа, Y(Р)P – в плоскости рыскания), кото-

рая обусловлена командами СКВТ. Момент крена ( КМ ) относительно оси 

камеры сгорания создается впрыскиванием через отверстия компонента 

топлива в диаметрально противоположные интерцепторы. При этом ка-

ждая пара диаметрально противоположных интерцепторов создает мо-

мент крена противоположного знака. Расход ( крmɺ ) через отверстия ин-

терцептора регулируется дозатором, который перемещается приводом 

по командам СКВТ. 

Выводы. Показано, что установкой центрального тела на шар-

нирном узле и твердого препятствия в области критического сечения со-

пла с инжекцией через него жидкости в поток камерного газа, набегаю-

щего на препятствие решается задача объединения в одном двигателе 

всех функций управления вектором тяги. Это упрощает систему управ-

ления вектором тяги быстроманевренной ракеты, повышает ее энерго-

массовые характеристики и надежность системы управления полетом в 

целом. 
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Розширення функціональних можливостей  
регульованого рідинного ракетного двигуна 

Запропоноване рішення може бути використано в перспективних проектах при 
створенні швидкоманеврених рідинних ракет, для керування якими необхідно управління і 
модулем і напрямком, а також необхідно створювати  момент обертання навколо осі ра-
кети (момент крену). Зазвичай це вирішується шляхом застосування окремих органів 
управління: по модулю, напрямку і крену. 

Обґрунтовано нове рішення по розширенню функціональних можливостей регульо-
ваного рідинного ракетного двигуна, а саме, додаткового управління напрямком вектора 
тяги і створенням обертального моменту навколо осі двигуна. Це досягається установ-
кою центрального тіла на шарнірному вузлі і твердої перешкоди в області критичного 
перетину сопла з інжекцією через нього рідини в потік камерного газу, що набігає на пе-
решкоду. 

Показано, що дане рішення дозволяє об'єднати в одному двигуні всі функції управ-
ління вектором тяги, що спрощує систему управління вектором тяги швидкоманевренної 
ракети, підвищує її енергомасові характеристики і надійність системи управління 
польотом в цілому. 

Expanding the functionality of an adjustable liquid rocket engine 
To reliably ensure the mission of the rocket flight, it is important to increase the accuracy, 

efficiency and reliability of the system to ensure the necessary navigational characteristics of 
rocket movement. Ensuring high rocket characteristics and expanding their functional capabili-
ties are the most important tasks for the further improvement of rocket and space technology. 
The task of the thrust vector control of a rocket engine through all channels of rocket stabiliza-
tion is achieved by using separate control bodies: in modulus, direction and roll. 

The purpose of the work is to justify a new solution of expanding the functionality of an 
adjustable liquid propellant rocket engine, namely, additional control of the thrust vector direc-
tion and the creation of torque about the engine axis. 

Main researches. In order to expand the functionality of a rocket engine, it is proposed to 
create control forces on flowing surfaces in the nozzle. This is achieved by installing a central 
body on the hinge assembly and a solid obstacle in the critical nozzle section with the injection 
of liquid through it into the flow of chamber gas running on the obstacle.  At the same time, 
separate processes and subsystems of thrust vector control are distinguished with their subse-
quent integration. The flow perturbations in the rocket engine nozzle with obstacles of various 
natures make it possible to control the thrust vector of the engine in all planes of rocket stabili-



«Системні технології» 4 (129) 2020 «System technologies» 

 

ISSN 1562-9945 (Print) 
ISSN 2707-7977 (Online) 

26 

zation. For a rocket engine with a disk nozzle, this is achieved by installing a central body on the
hinge assembly and a solid obstacle (interceptor) with liquid injection through it in the region of
the nozzle critical section. 

It was found that additional control of the direction of the thrust vector and the creation
of torque around the engine axis simplify the thrust vector control system of a fast maneuverable
rocket; increase its energy-mass characteristics and the reliability of the flight control system as
a whole. Research on the development of controlled liquid rocket engines has shown the advan-
tages of using annular nozzles with axial movement of the central body. Annular nozzles with
internal expansion of the gas stream have great potential for providing regulation of the module
and the thrust vector direction of the rocket engine. The proposed solution can be used in prom-
ising projects for creation fast-maneuverable liquid rockets. 
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