
















































































2 . 3 .  Характеристики возможных рабочих тел 4 1  

В настоящем разделе подробно рассматриваются некоторые из 
ос новных свойств жидкого водорода и его соединений . Для удоб­
ства наиболее необходимые физические, тепловые и химические 
свойства этих жидкостей сведены в табл . 2 . 1 .  На фиг . 2 . 1 4  и 2. 1 5  
показаны удельные веса жидкостей и упругость и х  паров в зависи­
мости от температуры . 

Вода. Вода (Н20)-это прозрачная ,  бесцветная жидкость , ко­
торую мы все хорошо знаем . И, вероятно , вкл ючение ее в перечень  
рабочих тел для атомных ракет вызовет некоторое удивление . 
Однако это объясняется доступностью воды, простотой ее хране­
ния , транспортировки и эксплуатации .  Кор розии емкостей , слу­
жащих для хранения воды, можно избежать ,  есл и не применять 
таких активных чистых металлов, как алюминий и железо . В ба­
ках из нержавеющей стали ,  меди или анодированного алюминия 
воду можно хранить практически бесконечно долго . Вода-пре­
восходный замедлител ь нейтронов вследствие своей высокой ядер­
ной плотности и также того , что из каждых трех ядер два являютс я 
ядрами водорода . 

Спирты1) . Два типичных представителя спиртов-метиловыfr 
спирт СН30Н и этиловый спирт С2НбОН-бесцветные жидкости , 
по некоторым свойствам сходные с водой . Их точки затвердевания  
и кипения ниже ,  чем у воды, но диапазон температур ,  при которых 
спирты находятся в жидком состоянии ,  значител ьно шире ,  
чем у воды . Коррозии металл ических емкостей при хранении эти 
жидкости не вызывают, однако смесь паров спирта и воздуха в опре­
деленном интервале концентраций спирта очень  огнеопасна .  Про­
должительное вдыха ние паров спирта опасно дл я здоровья . 

Чистые «стопроцентные» спирты-превасходные обезвоживаю­
щие агенты и ими можно «сжечь» кожу, так как при попадании 
такого спирта на кожу происходит местная дегидратация (обезво­
живание) . Для персонал а ,  работающего с чистым спиртом, необ­
ходимо оборудовать душевые установки и обмывочные пункты . 
Благодаря  высокой ядерной плотности водорода и углерода в мети­
ловом и этиловом спиртах последние служат хорошими замедли­
тел ями нейтронов.  

Углеводороды1) .  Углеводороды от СН4 до (СН2)11 явл яются потен ­
циально пригодными для испол ьзования в качестве рабочего тела 
в атомных ракетных двигателях при  условии,  что первичное соеди ­
нение достаточно заметно диссоциирует, проходя через высоко­
температурную зону реактора . Возможность применеимя различных 
углеводородов обеспечивает бол ьшой выбор  температур кипени я 
и затвердевания ;  здесь мы имеем буквал ьно сотни потенциал ьно 

1) Диссоци ация спиртов и у глеводородов п р иводит к выпадани ю  в опре ­
деленном диапазоне температу р  у глерода (коксование) , что может сер ьезно 
затрудн ить работу соответствующих эдементов сидовой установ ки . -Пр и.н .  ред. 



Свойства некоторых возможных 

Р а бочее 

С вой ство 1 1 1 1 водород а м м и ак ме ти л о вы й 
г идр аз и н сп и рт 

Х пм ическая фор- н2 I'\Нз N 2H4 СН30Н 
мула 

Молекуляр ный 2 , 0 1 6  1 7 , 03 32 , 05 32 , 04 
вес ЮС 

Температура плав- - 259 , 2  - 77 , 7 1 , 4 - 98 
.�ения,  0 С 

Температура кипе- - 252 , 78 - 33 , 4  1 1 4 '  1 64 , 5 1  
ния , о с 

Теплота парообра- 1 1  О , 32 329 , 84 337 ' 1 2  264 , 88 
зования при 
1 атм, ккал/кг 

Теплоемкость 1 , 75 ( - 258° С) 1 , 05 ( - 60° С) О, 75 (26 ,  7°С) 0 , 57 (0° С) 
ЖИДКОСТИ Ср , 2 , 33 ( - 253° С) 1 , 48 ( 1 00° С)  0 , 60 (20° С) 
ккал/ кг · град 

Вязкость ЖИДКО· 1 , 26 ( -253°С) 26,88 ( - 33 , 3°С) 1 1 3 , 82( 1 ,  7°С)  83 , 1 0  (0°  С) 
сти ft, I Q-8кг · 98 , 70 (20° С)  60 , 90 (20° С) - секjм2 

Теплопроводность 
жидкости л ,  0 , 1 0 1  ( -253° С) 0 , 432 (7 , 2° С) . .  О , 1 79 (20° С) 
ккал/м · час · град 

К рит и ческое дав- 1 3 , 2  1 1 5 , 0  1 45 8 1 ' 1 
ление, кгjсм2 

Критическая тем- - 239 , 9  1 32 , 3  387 , 5  240 
пература , 0 С 

Примерная отно- 4-5 1 3 1 

сите.�ьная сто и-
м ость 



жид к и х рабоч и х т е л  

тел о  

эт и лов ы й метан п роn а и сn и рт 

с 2 н.он СН4 Са Нз 

46 , 07 1 6 , 04 44 , 09 

- 1 1 4 , 5 - 1 82 , 5 - 1 89 , 9  

78 , 3  - 1 6 1 , 5  -42 , 6  

205 , 52 1 38 , 88 1 04 , 48 

0 , 54 , (0° С) 0 ,8 1 1 ( - 1 73° С) 0 , 576(0°С) 
0 , 58 (25° С) 0 ,86 1 ( - 1 43° С) 

1 80 , 1 8  (0° С) 
1 22 , 22 (20° С) 

1 о кта н 

CsHt s  

1 1 4 , 23 

-56 , 7 

1 25 , 7 

7 1  

0 , 52 (20° С )  
О ,  6 3  (93 , 3° С) 

71 , 82(0° С) 
55 , 02 (20° С) 

0 , 1 56 (20° С) . . . . . . . . . . . .  0 , 1 22 (2 1 °-40° С) 

1 
65 , 1  47 , 3  43 , 4 25 , 4 

243 , 1 - 82 , 1 96 , 9  296 , 7  

2 1 , 5 

Таблица 2 , 1  

вод а 

Н20 

1 8 , 02 

о 

1 00 

539 , 1 

1 82 , 28(0° С) 
1 0 1 , 64 (20° С)  

0 , 474 (0° С) 
0 , 565 (60° С) 

225 , 65 

374 , 1 5 
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п р игодных для наших целей соединений . Так же как  и для спиртов .  
основное осложнение при  хранении-это образование горючей 
смеси паров углеводорода и воздуха .  В частности, метан образуе г 
взрывчатые смеси в очень  широком диапазоне концентраций [22 1 . 
С точки зрения коррозии жидкие углеводороды не опасны и могут 
довольно долго храниться в емкостях из малоуглеродистой стал и .  
Вдыхание паров углеводородов особой опасности для здоровья не 
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Ф и  г. 2 . 1 4 . Удельные веса различных жидких р а­
бочих тел в зависимости от темпер ату р ы  жидкости . 

п редставляет . Подобно большинству других водородных соеди­
нений , жидкие углеводороды явл яются превосходными замедли­
тел ями нейтронов . 

Нитросоединения . Очевидно, наиболее пригодными соединения­
м и азота и водорода являются аммиак NH3 и гидразин N2H4 • И тот 
и другой представляют собой бесцветные ядовитые жидкости .  
Продолжительное вдыхание паров гидразина или аммиака может 
повлечь за собой временную слепоту, обморок и шок .  Чистый 
аммиак-сильный обезвоживающий агент, и он может причинить 
тяжелые ожоги при попадании на кожу. Смесь паров аммиака 
с воздухом не огнеопасна , тогда как пары гидразина с воздухом 
образуют сил ьно взрывчатые смеси . Пр и  определенных условиях 
гидразин может самоп роизвол ьно разлагаться с выделением бол ь-
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шого кол ичества э нергии .  Свойства гидразина как жидкости сход­
ны со свойствами воды . Аммиак может находиться в жидком со­
стоянии при  нормальном давлении ( 1  ат.м) только при  температуре 
ниже -28° F ( -33, 4° С) ,  и поэтому его следует хранить .тшбо под 
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Ф и  г .  2 . 1 5 . Упру гость паров р азл ичных  жидк и х  
р абочих  тел в зависи мости от температу р ы  жидкости . 

давлением , л ибо в охлажденном состоянии . Присутствие азота 
ухудшает свойства этих соединений как  замедл ителей по сравне­
нию с ранее рассмотренными веществами , так как поглощение 
тепловых нейтронов благодаря  наличию азота в молекуле такого 
соединения пример но в 2-3 раза больше, чем у водорода . 

Водород . Жидкий водород обладает рядом свойств , весьма бJi а­
гопр и ятных для ег.о испол ьзования в качестве рабочего тел а в атом-



4 6  Г л . 2. Основные характеристики ракеты 

НО:\1 двигателе ,  но вместе с тем у него есть и нежелател ьные харак­
теристики . Малый молекул ярный вес обеспечивает п ревосходство 
над всеми остал ьными рабочими телами с точки зрения получения 
удел ьной тяги ;  однако исключител ьно низкая температура 
(в жидком состоянии водород может находиться 1) л ишь при темпера ­
туре ниже -423° F ( -253° С) ) сил ьно затрудняет хранение водо­
рода и обращение с ним, так как при  такой температуре металлы 
становятся очень  хрупкими ,  а воздух отвердевает . Кроме того ,  
п роизводство жидкого водорода стоит сравнител ьно дорого . 

При хранении жидкого водорода недостаточно тол ько обеспе­
ч ить надежную теплоизоляцию емкостей ; может оказаться необ­
ходимым обеспечение постоянного охлаждения дл я отвода тепла , 
выдел яющегося при  п ревращении молекул ярной структуры водо­
рода из орто-фазы в пара-фазу,  есл и это п ревращение не было 
осуществлено в сжижающей установке .  Кор розии жидкий водород 
не вызывает ; газообразный водород легко образует с воздухом 
горючие смеси [ 22 ] ,  и в этом отношении он опасен .  Для здоровья 
жидкий водород опасен ,  в основном, в том смысле ,  что он  может 
вызывать тяжелое обморожение, даже при  непродолжител ьном 
соприкосновении .  В жидком состоянии водород имеет высокую 
ядер ную плотность и является хорошим замедл ителем ,  сравнимым 
в некоторых отношениях с водой . Однако низкая температура сни­
жает его эффективность и жидкий водород сам по себе явл яется 
далеко не л учшим замедлителем по сравнению с другими из рас­
с:-.ютренных рабочих тел . 

Газы 
Все рассмотренные выше рабочие тела в принципе применяютсн 

в атомном ракетном двигателе в газообразном состоянии1) .  Жидкое 
рабочее тело испаряется л ибо за счет радиационного нагрева еще 
до того , как оно достигнет активной зоны реактора , л ибо на первых 
са нтиметрах пути через а ктивную зону реактора . Рабочее тело 
в газооб разном состоянии истекает из сопла , создавая силу тяги ,  
за счет которой движется летател ьный аппарат . 

· 

Основная часть тепла подводится к рабочему телу уже тогда , 
когда оно находится в газообразном состоянии . Термин «газы» 
в данном случае употребл яется по отношению к рабочему телу после 
подведения к нему количества тепла ,  необходимого для параоб­
разования при  обычных условиях независимо от того, работает ли  
теплообменник реактора при  докритических или сверхкритиче­
ских давлениях . 

В данном разделе будут рассмотрены основные характер истики 
газов , образующихся путем параобразования из жидких рабочих 
те.1 , о которых говорилось ранее . Их наиболее интересные физиче-

1) При  атмосферном давлении . -Пршw.  ред . 
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с кие , тепловые и химические свойства изображены графически 
в зависимости от температуры на фиг . 2 . 1 6-2.20 .  

Ниже достаточно подробно рассматриваются диссоциация и ре­
КО:\Iбинация с цел ью показать методы точного определения молеку­
л ярного веса и других необходимых характеристик газа , движуще­
гося через реактор и сопло.  
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Ф и г .  2 . 1 6 . Теплота диссоци аци и  не которых газо­
образ н ы х  р абочи х  тел в зависимости от темпера­

ту р ы  газа . 

Вода . Водяной пар издавна испол ьзуется в качестве рабочего 
тeJi a в парасиловых установках . К:ак известно, нагретый до высо­
кой температуры пар весьма а ктивен в коррозионном отношени и ,  
особен но в п рисутствии кислорода (воздуха) . Вода-исключител ьно 
устойчивое вещество ; она диссоциирует при средних давлениях 
ТОii ько когда температура п ревышает 4000° F (2200° С) .  Однако 
даже при  более низких температурах в паре присутствуют гидро­
ксил ьные радикалы и свободные молекулы кислорода , которые 
ус иливают окисл яющую способность пара п р и  средних температу-
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рах . Вследствие устойчивости молекул ярной структуры воды моле­
кул ярный вес водяного пара при повышенных температурах и 
давлениях остается близким к 1 8 .  

Спирты. Спирты п р и  среднем давлении разлагаются при  темпе­
ратурах) ! выше 3000° F ( 1 650° С) , образуя в основном водород 
и окись углерода ,  а также ацетилен,  высшие углеводороды, гидро­
ксил ьные радикалы и свободный кислород. Таким образом, газовая 
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Ф и г . 2 . 1 7 . В язкость газообр азных р абочих тел в за­
висимости от температу р ы  газа .  

смесь содержит в себе как окисляющие, так и восста
.
навл ивающие 

компоненты и способна реагировать с большинством материалов . 
Поскольку образование и разрушение а ктивных радикалов является 
как гетерогенной (влияние стенок) , так и гомогенной (в газовой 
фазе) реакцией , то не л ишено основания предположение о том, что 
эти оба вида реакций , вызывающих коррозию, будут взаимно урав­
новешиваться на физических границах системы, так что газовая 
смесь будет л ибо окислител ьной , л ибо восстановительной , но не 
той и другой одновременно при  л юбых данных давлении и темпе­
ратуре . Молекулярный вес продуктов разложения спиртов колеб-

1) Рассмотренные выше спирты уже п р и  темпер ату рах  порядка 400-
:>000С н ачин ают ааметно р азлагатьс я . -Прим.  ред.  
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лется от  9 до 1 0  ил и ,  грубо говоря ,  равен по.1овине l1Ю.1еку.'1 ярного 
веса воды . 

Углеводороды. Потенциал ьно пригодные углеводороды разла ­
гаются1) при  температуре выше 3500° F ( 1 927° С)  и давдении поряд­
ка нескол ьких атмосфер ,  образуя водород, свободный уг.'lерод, 
ацетилен и небол ьшое кол ичество высших углеводородов .  Эта газо­
вая  смесь часто обладает высокой восстановите.1 ьной способностью 
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Ф и  г . 2. ! 8 .  Теплопроводность газообр азных  р абоч и :х  
тел в зависимости о т  температу р ы .  

при  избытке водорода и может оказывать разрушающее воздействие 
на вещества ,  в состав которых входит углерод (например ,  дерево , 
пластмассы , разл ичные твердые уг.'Iеводороды и собственно угле­
род) . Нагретый до высокой температуры водород взаимодействует 
также с некоторыми металлами , образуя гидриды, а у других метал ­
.1ов вызывает межкристалл итную коррозию и растрескива ние . 
Последнее явление иногда называют водородной «хрупкостью» .  
Однако, есл и  газовая смесь богата уг.11еродом, присутствующий 
в ней свободный углерод может конденсироваться в газовой фазе 

1 )  Р ассмотренные выше у глеводороды заметно р азла г аютс я у же п р и  
температу р а х  пор ядка 400-500°С . -Пр и�t . ред . 

4 За каз  .1\"• 1 3 7 9  
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и оседать на стенках канал а ,  по которому движется газ . Это может 
п ривести ir ибо к уменьшению весового расхода ,  л ибо к закупорке 
канаJЮВ . Скрытая теплота испарения )TJlepoдa равняется 
28 000 Б те/фунт (15 500 кка ,1/кг) , и ,  следовате.ТJЬно ,  при  его конденса­
uи и выдел яется бол ьшое кол ичество тепл а .  Молеку.1 ярный вес 
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оrеси продуктов разложения углеводородов при  повышенных тем­
пературах и давлениях , представляющих для нас интерес , колеб­
лется от 5 ,5 до 8 .  

Соединения азота. К:ак аммиак, так  и гидразин быстро разлагают­
ся при  температурах выше 2500° F (1372° С) и средних давлениях , 
образуя азот и водород .  Поскольку двухатомную l\юлекулу азота 
нел ьзя получить при  раз.1ожении одной молекулы аммиака , а три 
атшш водорода , высвобождающиеся при  этом ,  могут образовать 
.1 ишь одну двухатомную молекулу , то мгновенные п родукты раз­
.1 ожения должны содержать некоторое количество одноатоl\!ного 
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азота н одноатоl\шого водорода . В связи с этим аммиак проявл яет 
себя ка к газ с высокой восстановительной способностью при тем­
пература х ,  бо.1ее низких по сравнению с теми температурами, при 
которых  прояв.1 яется разрушающее воздействие всех других ра­
боч и х тел ,  за искл ючением воды . 

Механ изl\1 диссоциации гидразина пока еще недостаточно изучен ,  
одна ко диссоциация,  вероятно , проходит через стадию, а нало-
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П) н ктирн ы м и  к р и вым и изобр а ж е н ы  тепло е м к о сти газовых смесе й .  

rичную диссоциации аммиака , прежде чем произойдет пол ное раз­
рушение молекулы .  Таким образом, характеристики химической 
а ктивности продуктов диссоциации гидразина не должны значи­
тел ьно отл ичаться от соответствующих характеристик для аммиака . 
Свободный водород, присутствующий в продуктах диссоциаuии ,  
вступает в реакцию с углеродом и многими его соединениями , а та к­
же с бол ьшинством металлов , за исключением мол ибдена и платины . 
Молекул ярные веса продуктов разложения равны соответственно:  
8 , 5 дл я аммиака , 1 0 , 5  дл я гидразина .  

Водород . Водород сравнител ьно устойчив до температур по­
рядка 4000° F (2200° С) при  средних давлениях , оставаясь в двух­
ато:-.rно�! состоянии .  Нагретый до высокой температуры водород 

4 *  
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обладает высокой восстановител ьной способностью и реагирует 
с углеродом (графитом) , некоторыми металлами и многими угле­
водородными соединениями . Предполагают, что при взаимодей ­
ствии с графитом происходит межкристаллитпая х имическая корро­
зия вещества , связывающего зерна графита . При  этом поверх ­
ность графита становится рыхлой и зернистой со с.rшбой си.'!ой 
сцепления на поверхности раздела графита и газа . При  достаточно 
высокой скорости движения газообразного водорода вдол ь такой 
поверхности поток газа будет сдувать слабо удерживающиеся 
зерна графита , обнажая при  этом новые межкристаллические связи 
и открывая  к ним доступ горячего водорода . Молекулярный вес 
водорода при  тех температурах и давлениях , которые чаще всего 
имеют место в ракетных двигателях и реакторах , прибл изите.п ьно 
равен 2 .  

Диссоциация и рекомбинация 

Дл я определения характеристик газообразного рабочего тела , 
поступающего из реактора в сопло ,  необходимо знать состав этого 
газа , а следовател ьно , степень диссоциации газа на выходе его 
из реактора . Для точного расчета размеров сопла и параметров 
рабочего тела требуется знать также состав газа вдол ь сопла . 
Правил ьное определение этих характеристик производится на 
основании вычислений,  включающих подсчет скоростей рекомби­
нации в быстро расширяющемся газовом потоке . 

Равновесное состояние . В связи с тем, что время пребывания 
газов в ядерном реакторе,  служащем источником тепловой энергии 
дл я ракетного двигател я , довол ьно вел ико (50 мсек) по сравнению 
со временем диссоциации л юбого из рассмотренных газов при тем­
пературах выше 3000° F ( 1 650° С) , разумно п редположить, что на 
выходе из реактора (на входе в сопло) газ находится в состоя ни и 
химического равновесия . 

Рассмотрим реакцию диссоциации - рекомбинации в газовой 
фазе , происходящую следующим образом :  

j k 
� miAi � � niBi, (2 . 57) 

где Ai - i-й компонент из j реагирующих веществ ; B i - i-й 
компонент из k продуктов реакции ; mi ,  ni - соответствующие 
числа молей компонентов . Константа равновесия этой реакции , 
nроисходящей nри давлении Р (в атмосферах) ,  находится из урав­
нения 

k 
П N� i  t 

к = __ 1 __ р 
р .1 

П м�' ;  t 
1 

( 2 . 58 )  
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где сюшол П означает «произведение» вида 
r 

П ai = а1 а 2 • • • а ,._1 а ,  . . 
1 
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Здесь Ni и М; -- соответственно мольные до.тш продуктов диссо ­
циации В; и исходных веществ А ; в равновесной смеси . Мольные 
доли определяются едедующим образом :  

N - = -о-. __ n...::.i -,---' 3 1< 

Из этого определения легко видеть ,  что 

"' т ·  ' Х' п ·  L:. l T L  L 
1 1 

(2  . 59 ) 

(2 . 60) 
Дл я многих простых реакций составлены табл ицы констант 

равновесия Кр [23-25 ] 1 ) , являющихся ,  вообще говоря,  функциями 
температуры . Зависимости вел ичин КР от температуры дл я нескол ь­
ких реакций ,  представляющих для нас интерес , изображены на 
фиг . 2 . 2 1 . 

Определение вел ичин Mi и N i часто явл яется довол ьно трудоем­
ким делом.  Одно уравнение с i+ k неизвестными (Mi и N i) мы имеем 
из выражения (2. 60) . Дл я многоэлементной системы из е элементов 
�южно составить е-1 уравнение дл я Mi и N i  с помощью массового 
баланса ил и атомного баланса пол ной системы . 

Отношение nол ного чисда  атомов л юбого данного элемента к пол ­
ному числ у  атомов л юбого другого элемента как в начал ьной смеси 
исходных веществ , так и в смеси , получившейся после  реакции ,  
должно бьпь одним и тем же . Другие уравнения можно получить , 
испол ьзуя уравнение (2 . 58) .  

Поскол ьку нел ьзя рассчитывать на то, что значения К Р  можно 
найти и дл я полной многоэлементной , многокомпонентной реакции , 
необходимо выбрать i + k-e реакций диссоциации-рекомбинации , 
которые соответствуют решаемой задаче и дл я которых известны 
значения констант равновесия .  Дл я этих реакций можно записать 
i + k-e уравнений равновесия ,  следуя уравнению (2 . 58) .  Сде.ТJ ав 
это , мы получим систему из i + k  уравнений с i + k  неизвестными , 
позволяющую получить пол ное решение задачи дл я .'1 юбых давде­
н ий и температур .  Давление входит в уравнения непосредственно , 
в то время как температура-косвенно , через величины i+ k-e 
констант равновесия (см .  фиг . 2 . 2 1 ) .  

1 )  Некоторые дан ные  п о  константам рав новесия  и методы и х  р асчета п р l l · 
н е де н ы ,  н а п р имер , в книге М. Х .  Карапетьянца «Х и мическая  термодина ми ­
к а >> ,  Гос химиздат,  1 953 . -Прим .  ред. 
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В качестве примера применения такой методики рассУJотрим 
диссоциацию воды 

М1Н20 ""' " N 1H2 + N 202 + N 30H + N40 + N5H . (2 . 6 l a )  
Применив уравнение (2 . 60) ,  получим 

М1 + N1 + N2 + N3 + N4 + N5 =  1 .  ( 2 . 61б) 
Атомный баланс для потюй сис темы запишется в следующем виде : 

2M1 + 2Nгf- N3 + N5 = Ч исло атомов н = 2 ( 2 . 6 l в ) M 1 + 2N2 + N 3 + N� Ч исло атомов О ' 

Поскольку здесь j = 1 и k = 5 , то всего имеем 6 неизвестны х .  
Следовате.1ьно .  для того чтобы найти решение поставленной за ­
дачи, необходимо и меть допо.rшительно еще 4 уравнения . Можн о 
выбрать 4 простых уравнения реакций (диссоциации - рекомбина­
ц ии ) ,  для которых известны константы равновес и я . Такими урав-
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! I t' i i Шl Ч И :vюгут быть с<ТJедующне : 

( 2 . 6 1 г ) 
02 ::-· 20, ( 2 . 6 1  ,J.) 

н о --;. LJ 1 J о 2 <·- l .  2 т 2 :z ,  (2 . 6 l e) 

Ll. О -> 1 Н ..L OH К Nз J! N;"  1 -Р (2 . 6 1 ж ) 1 2 , _  2 2 1 ' 
здесь Р4 = Ml �, . 

Решение этой системы уравнений особой сложности не представ­
л яет, хотя и требует много времени.  У равнение (2 . б ! ж) можно 
решить относитеJiьно N 1 = f 1  ( N3 ,  М1) . Подставляя отсюда N 1  
в уравнение (2 . 6 l e) ,  получаем N 2  = f2 (N3 , М1) . Повторение этой 
операции для у равнений (2 . 6 1д) и (2 . 6 1 г) позвол яет получить 
N4 = f4 (N3 ,  М1) и N5 = 

f5 (N3 , М1) . Эти четыре равенства можно под­
ставить в уравнения (2 . 6 1 б) и (2 . 6 1 в) и получить 2 уравнения с 2 не­
известными N3 и М1 .  Решив эту систему уравнений , мы определ и�! 
вел ичины всех N i .  К сожалению, даже такая  простая система при ­
водит к уравнениям шестого порядка , так что есл и нужно решать 
данную задачу при  бол ьшом кол ичестве значений рабочих пара­
метров (т . е .  Р и Т) , то це<ТJесообразно применять дл я этой це.ТJ и 
вычисл ител ьные машины . 

Влияние скорости реакций . В практике создания обычных ракет­
ных двигателей принято рассчитывать поток продуктов сгорания 
через сопло в предположении ,  что газ в потоке л ибо имеет постоян­
ный состав ( «заморожен») , л ибо изменяет состав равновесным обра­
зо:vi .  В первом случае обычно принимают, что при расширении 
в сопле на всем его протяжении состав газа не изменяется ,  т .  е . 
остается таким же, каким он был на входе в сопло .  Это п редположе­
н ие достаточно правдоподобно,  поскольку частицы газа проходят 
сопло за очень короткое время ( 1  мсек или меньше) , п ричем при дви­
жении вдол ь сопла плотность газа непрерывно уменьшается .  Таки�1 
образом , частицы газа не имеют ни  времени , ни возможности про­
реагировать между собой после выхода из камеры сгорани я .  Однако 
очевидно,  что подобное предположение будет неверно применитеп ь­
но к реакцияы, для которых время п ротекания  рекомбинации  зна­
ч ител ьно меньше времени п ребывания  частиц газа в сопле .  Второй 
сл учай-химически равновесный состав газа , мгновенно изые­
няющийся в соответствии со статическим давление!\! и температурой 
газа в л юбом сечении сопла-предполагает, что скорости реакций 
бесконечно вел ики .  Ясно,  что ни тот ни  другой случай не отражают 
картины,  имеющей место в действител ьности дл я реал ьных газов , 
но , безусловно, все реал ьные процессы занимают проыежуточное 
nопожение между эти!\IИ крайними случаяl\ш . 
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Расчетная скорость истечения ,  полученная в предположени и 
о существовании мгновенного равновесия ,  всегда выше скорости , 
вычисленной дл я  случая постоянного состава газа в кal\Iepe сгора ­
ния . Таким образом, расчет в предположении о «замороженноl\I» 
составе хотя и не является правил ьным,  но более надежен .  Точное 
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ных р абочих тел при P = l 00 атм. 

решение , учитывающее изменение состава газа вдол ь сопла ,  тре­
бует введения допол нител ьных уравнений для скорости реакций 
в систему уравнений мольнога баланса , испол ьзуемых для расчетов 
в предположении о мгновенно равновесном характере истечения . 
Этот расчет не нашел широкого применения , отчасти из-за бол ьшой 
сложности,  но главным образом вследствие отсутствия  достаточ­
ного кол ичества данных по кинетике различных реакций рекомби­
нации ,  представляющих для нас и нтерес . 

Для точного расчета скорости истечения газа по этому методу 
необходимо знать скорость газа перед входом в сопло ; следова-
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те.1 ьно ,  расчет может быть выпо.1 нен л ишь дл я конкретной геомет­
рии сопла .  Дело в том , что ус.1овия в критическом сечении (а зна­
ч ит , и в последующих сечениях вдод ь сопла) должны опредедяться 
из кинетически равновесных свойств газа в критическом сечении . 
которые в свою очередь зависят от профилей скорости и температуры 
в сечениях , расположенных до критического сечени я .  По этой 
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Ф и г. 2 . 2 3 .  Пар аметр диссоциации водорода. 

п р ичине не представл яется возможным выпод нить расчеты юr нети­
ческого равновесия ,  пригодные ддя всех возможных случаев . 

Кинетика реакции диссоциации водорода Н2 <� 2Н и реакции 
водяного газа НР+СО � СО2+Н2 хорошо изучена [26-30] . Дл я 
рекомбинации водорода характерны высокие значения констант 
скорости реакции,  а время протекания реакций весьма мало (по­
рядка микросекунд) по сравнению со временем пребывания водо­
рода в типичных соплах .  Поэтому вычисденный кинетически равно-
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весный состав хорошо совпадает с резул ьтатом вычисления состава 
на основе предположения о мгновенном равновесии .  Дл я реакции 
рекомбинации водяного газа l\IЫ имеем обратную картину .  В даннш1 
случае образование со2 и н2 происходит вдол ь  сопла настол ько 
медленно , что газовая смесь ведет себя ,  как «замороженная» ,  т .  е . 
сохраняет при течении по соплу тот же состав,  какой она имела 

"' " а 

30000 

А - Н2 
в- С Н4 С- CJH8  
D- N H3 ------�------r----+--�--� 
Е- С 2 Н 5 0Н 
F- С Н, ОН 
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Ф и г .  2 . 2 4 .  Максимальная  теоретическая скорость 
истечени я  г азообр азного р абочего те.1 а . 

на входе в сопло . Дл я более пол ного ознакомления с расчетами ,  
относящимися к обоим этим случаям,  и трудностя:'v!и ,  с которьши 
они  сопряжены , мы рекомендуем обратиться к л итературе ,  указан­
ной в конце главы. Для наших же целей можно пр инять, что диссо­
циация водорода происходит l\IГновенно, а все другие реакции рас­
сматриваются как  «замороженные» в равновесном состоянии ,  и:-Iев­
шеы ыесто на входе в сопло (на выходе из реактора) . 
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И стечение . На фиг . 2 . 22 представлены графически как функции 
температуры молекул ярные веса рассматриваемых газов ,  находя­
щихся в равновесном состоянии,  причем вычис.Тiения выпол нены 
по методам, из.Тiоженным в преды­
дущем разделе .  

В случае мгновенно равновесно­
го расширения водорода в сопле 
можно испол ьзовать средние вели­
чины молекулярного веса и усред­
ненные расчетные значения показа­
теля изоэнтропы расширевин для 
вычисления скорости истечения  по 
уравнениям адиабатического пото­
ка , выведенным ранее.  Температу­
ра в выходном сечении сопла на­
стол ько низка (меньше 1 500° F 
(8 1 5° С) ) ,  что можно сде.Тiать предпо­
ложение о пол ной рекомбинации 
в газовом потоке, поэтому такую ве­
л ичину показател я изоэнтропы рас­
ширения мы имеем право определять, 
пол ьзуясь лишь одним балансом 
энергии ,  который основан на вел и­
чине мол ьной дол и  водорода , про­
диссоциировавшей на входе в соп ­
ло . Из уравнения (2 . 40) получаеl\1 

ffncp ffn c p  
у = - R ( 2 . 62) "" Юlср - 1 ,99 · ",J' Ср - т 

Дл я расширения до низких темпе­
ратур эффективная теплоемкость 
газа находится по формуле 

' Hr/d Ср = Ср + -Т , с (2 . 63 )  

где Н d-теплота диссоциации (см . 

50 г--г---.----,--, А - Н2 P = JOO amм в - сн4 С - С3 Н8 D - NH3 
Е - N2tf.t f - С2Н5ОН 20 С - СН3 ОН +-----.,/f-----1 

� ��----�----�� 1500 zooo 3000 5000 700 
Тмакс. с ."ll 

Ф и г. 2 . 2 5 .  Удельный р асход 
мощности , т .  е . мощности , необ ­
ходимой дл я созда н и я  един ичного 

весового расхода рабочего тел а . 

фиг . 2 .  1 6) , а f d-весова я доля п родиссоциировавшего водорода . 
Уравнения (2 . 62) и (2. 63) позвол яют определ ить среднюю вел ичи­
ну показател я изоэнтропы .  З начения параметра Н dfd! Tc при раз­
л ичных давлениях в камере ракетного двигател я показавы на 
фиг . 2 . 23 в виде функций температуры.  

Испол ьзуя вел ичины ер ,  представленные на фиг . 2 . 20,  вместе 
с ве.1 ичинаt\Ш ер дл я водорода , полученными на основе данных 
фиг . 2 . 2 1 и 2 . 23 ,  можно вычислить идеал ьную максимал ьную ско­
рость истечения дл я всех рассматриваемых рабочих те.1 .  Резул ьтаты 
таких расчетов показавы на фиг .  2 . 24 ,  на которой теоретическая 
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�ш ксимал ьная скорость истечения показана как функция темпе­
ратуры.  Дл я того чтобы облегчить расчеты дл я всех рабочих тел , 
давление в камере принято равным 1 00 атм . Эффективная скорость 
истечения зависит как от теоретической :-.лаксимал ьной скорости 
истечения,  так и от коэффициента расхода и коэффициента скорости 
сопл а .  Данные, приведеиные на вышеуказанных фигурах , и имею­
щиеся в тексте уравнения ,  позволяют определить эффективную 
скорость истечения для л юбого из рассмотренных рабочих тел при  
л юбых усJlовиях , соответствующих атомным ракетным двигателям . 

Воспол ьзовавшись данными фиг .  2 . 24 ,  данными табл . 2 . 1 
по теплоте парообразования ,  а также соотношением (2 .56) ,  можно 
определить потребление энергии на единичный расход потока . 
Это удел ьное потребление энергии изображено графически на 
фиг . 2 . 25 как функция максимал ьной температуры газа дл я всех 
рассматриваемых рабочих тел . 
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ВЕСОВОЙ АН АЛИЗ РАКЕТН Ы Х  СИСТЕМ 

Сравнител ьную выгоду того ил и иного конкретного положения ,  
лежащего в основе конструктирования ил и определяющего рабочий 
параметр какого-л ибо э.'1емента ракетного .'1етател ьного аппарата ,  
можно определить,  л ишь проанал изировав его вл ияние на .'1етные 
характеристики ракеты в целом . Так , например , высокое давление 
в камере сгорания обеспечивает высокую скорость истечения 
и высокую удел ьную тягу ; однако дл я достижения высокого давле­
ния в камере сгорания дл я подачи топл ива требуется турбонасос­
ный агрегат бол ьших габаритов,  мощности и веса , чем в сл учае 
низкого давления . Выбор оптимального рабочего давления дл я 
достижения максимал ьной скорости летател ьного аппарата в конце 
активного участка по.'1ета может быть сделан тол ько на основе 
анализа возможных летных характеристик ракет в широком диапа­
зоне давлений в камере сгорания .  Влияние изменения давления 
в топливных баках ,  начал ьного ускорения ракеты , веса полезного 
груза и многих других параметров следует определ ять таким же 
образом . 

Весовой анал из ракетной системы представл яет собой попытку 
определить влияние изменения параметров путем нахождения 
связи между обобщенными уравнениями весов и характеристик 
дл я каждого элемента ракеты и основными уравнениями движени я 
летател ьного аппарата ,  приведеиными в гл . 2 .  

3 . 1 .  ОСНОВН Ы Е  ЭЛ ЕМЕНТЫ РАКЕТНОЙ СИСТЕМЫ 

Дл я того чтобы проанал изировать летные характеристики ракет­
ного летательного аппарата в целом, необходимо знать зависимость 
весов его узлов от некоторого характерного параметра .тrетного 
качества ракеты . . 

Весовой анал из ракеты возможен  тол ько потому , что веса всех 
ее основных элементов сил ьно зависят л ибо от мощности реактора 
(следовательно , от тяги ид и общего веса) , ,тr ибо от общего кол иче­
ства энергии ,  выде.'l яющейся за время активного участка подета 
(сдедовател ьно , от веса рабочего тела ил и сумма рного импул ьса 
ра кеты) . 
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По.1 ный вес ракеты с атомным двигателем складывается из веса 
рабочего тела (тр) , веса баков и относящихся к ним элементов 
конструкции (т1 и т.) . веса насосной системы подачи (те) , веса 
атоыного ракетного двигател я и веса рамы двигател я (т1• и т;) 
1 1  пассивного веса (тd) . Каждая из этих составных частей будет 
последовател ьно рассмотрена в данном разделе . 

Читател ь, вероятно , обратит внимание на отсутствие веса 
аэродинамических стабшшзаторов, которые был и  характерны для 
ра кет времен второй мировой войны типа «Фау-2» и ряда других . 
На современных бол ьших ракетах устойчивость в полете обеспечи­
вается без внешних стабилизаторов . Наиболее эффективно это 
достигается за счет боковых усил ий , возникающих при отклонении 
истекающей из сопла газовой струи подвижными газовыми рул ями , 
которые установJ1ены в струе, и.1и  за счет изменения направления 
вектора тяги путем смещения продол ьной оси двигател я относите.Тi ь­
но оси летател ьного аппарата [ 1 , 2 ] . 

Н еобходимый запас рабочего тела 
Жидкое рабочее тело необходимо ДJI Я охлаждения атомного реак­

тора ,  явл яющегося источником тепла ,  и дл я создания силы тяги ,  
за счет которой движется летател ьный аппарат (см . гл . 2) . Вес 
жидкого рабочего тела обозначается символом тР . Вес рабочего 
тела пропорционален общему расходу энерги и  ракетной системы 
в целом в силу того, что этот вес определ яет максимал ьно возможный 
расход энергии . Кол ичество энергии,  которое можно выделить 
в реакторе, ограничивается тем количеством тепла ,  которое может 
быть воспринято рабочим телом в летател ьном аппарате . 

Не весь запас рабочего тела ,  находящегося на борту ракеты , 
можно использовать · для создания тяги .  Некоторое его количество 
остается в системе подачи,  после того как рабочее тело из баков по.1 -
ностью израсходовано . Некоторое кол ичество рабочего тела расхо­
дуется на  охлаждение разл ичного вспомогательного оборудования . 
Часть рабочего тела расходуется на привод турбонасосов.  При  этом 
оно предварител ьно подогревается до температуры порядка 1 500° F 
( 8 1 5° С) в активной зоне реактора , затем проходит через турби ну 
и через сопла выбрасывается в атмосферу (или в космическое про ­
странство) с большой степенью расширения . Это делается для того ,  
чтобы выиграть ка к  можно бол ьше в увеличении тяги з а  счет той 
дол и  рабочего тела ,  которая не проходит через соп.Тiо двигател я . 
Еще одним источником потерь  явл яется испарение рабочего те.Тiа 
в баках . Это происходит частично за счет в нутреннего разогрева ,  
вызванного излучением от реактора , частично за счет теплоотдачи 
к топл иву от стенок бака , которые в свою очередь нагреваются от 
аэродинамического трения при  быстром движении ракеты в атыо­
сфере . Потери , возникающие за счет воздействия  излучения , ыожно 



64 Г л . 3 Весовой анализ ракетных систем. 

свести к миниму111у  путем экранирования ,  а потери за счет аэро­
динамического нагрева можно уменьшить, применив теплоизоляцию 
баков . 

Сумма всех вышеперечисленных потерь составл яет некоторую 
долю а от общего веса рабочего тела .  В случае двигател я с постоян­
ной тягой ,  с постоянным секундным расходом потока это означает , 
что доля потока а не участвует непосредственно в создании силы 
тяги . Заметим ,  что бол ьшая часть этой доли не проходит через реак­
тор ;  таким образом, проектируя реактор ,  не следует рассчитывать 
его на пол ный секундный расход, равный отношению веса запаса 
рабочего тела к времени работы двигателя . 

В сл учае вертикал ьного запуска и подъема через атмосферу 
с ускорением от g /3 до g1 (диапазон оптимал ьных ускорений дл я 
бол ьших ракет) , как показывают эксперименты [3 ,  4 ]  и расчет, 
максимал ьная температура боковой поверхности ракеты (баков) за 
·Счет аэродинамического нагрева достигает приблизите.JJ ьно 300° F 
( 1 50° С) .  Дл я определения количества тепла , передаваемого от 
стенки рабочему телу ,  необходимо знать коэффициенты теплоотдачи 
и температуры обеих сторон стенок баков . Был и проведены соответ­
ствующие измерения нагрева оболочки ракет, летящих через атмо­
сферу по вертикал ьной траектории [3 ] . Типичные резул ьтаты таких 
испытаний по казаны на фиг .  3 . 1 :  на фиг . 3 . 1 ,  а коэффициент тепл о­
отдачи от воздуха к стенке изображен в виде функции времени 
после взлета ; на фиг . 3 . 1 ,  в показано изменение температуры стенки 
бака и «равновесная» температура окружающего воздуха (темпера ­
тура «адиабатической стенки») . Теплоотдача от стенки к находящим­
ся в состоянии относител ьного покоя рабочим телам (жидкие азот, 
кислород, водород) не изучалась достаточно широко, поэтому 
имеющиеся данные [3 ]  расходятся ;  однако данные , приведеиные 
на фиг . 3 . 2 ,  где коэффиuиент теплоотдачи от стенки к жидкости 
изображен как функция разности температуры стенки и темпера­
туры кипения жидкости , впол не пригодны дл я прибл иженной оценки 
теплоотдачи к глубоко охлажденным жидкостям в баках с одно­
слойной обшивкой . 

В первом прибл ижении  данные, приведеиные ДJI Я жидких азота 
и кислорода , можно испол ьзовать дл я жидкого метана и других 
жидкостей ,  имеющих сравнимые точки кипения .  Теплоотдача 
к воде исследована достаточно широко .  Типичные кривые коэффи­
циента теплоотдачи к воде при свободной конвекции приведены на 
фиг . 3 . 3  в зависимости от разности температур [6 ,  7 ] . Данные , 
п риведеиные дл я области свободной конвекции  в жидкости , мож­
но применять дл я воды , дл я углеводородов при  комнатной темпе­
ратуре, дл я гидразина и спиртов .  Данные фиг . 3 . 3  для области 
пленочного кипения воды применимы также дл я аммиака .  

Пренебрегая неустановившимися эффектами (например ,  тепло­
емкостью стенки) 1 1  теп.'Iовым сопротивдениеlii стенки бака ,  можно 
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оболо ч к и р а кеты. 
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выразить удел ьный тепловой поток в жидкое рабочее тело с.1едую· 
щим образом : 

( 3  о 1 ) 

r,;J.e Таw-температура «адиабатической стенки» дл я  воздуха (равно­
весная температу ра  воздуха) (см . гл . 4 ) ; ТР- температура  жидкого 
рабочего тела ;  к- коэффициент теплопередачи , определ яемый по 
формуле 

_!_ _ _ 1 _ + _1 _ k - ас ас · а Р 
( 3 .  2) 

Вел ичины коэффициентов теплоотдачи ас и ас можно найти по а Р 
данным фиг . 3 . 1 -3 .3 ,  исходя из температурных условий кон-
кретной задачи . 

Принимая ,  что рабочее тело помещено в цил индрическом баке 
диаметром D ,  дол ю испаряющегося рабочего тела можно выразить 
следующим образом : 

"' '' 
а = mpv = 4f "  \ _!!__ dt v mp DQpHv .) Ft ' о 

( 3 .  3) 

где Qр-удел ьный вес рабочего тела ;  Hv - теплота параобразования 
жидкости ; т1,- время эффективного нагрева . Коэффициент fu­
это дол я подведенного тепла ,  затраченная на собственно парообразо· 
вание рабочего тел а ;  ( 1 -fv)- дол я тепла ,  затраченного на нагрева­
ние жидкости . Дл я прибл иженных расчетов теплоотдачи изменение 
температур оболочки ракеты и воздуха по времени полета можно 
принять таким , как изображено на фиг .  3 . 1 . Д л я этих условий 
значения коэффициентов теплоотдачи от воздуха к стенке и от 
стенки к жидкости можно найти из данных фиг . 3 . 1 .-3 .3 ,  что 
позвол яет применить численный метод решения уравнения (3 . 3) . 
Дл я более- точного анал итического решения нужно точно знать 
траекторию полета ракеты . Таким образом , дол ю рабочего тел а , 
испаряющегося за счет аэродинамического нагрева оболочки бака ,  
можно найти как функцию диаметра бака . l(ривые, изображающие 
вел ичину отношения a,jfv как функцию диаметра бака дл я разл ич ­
ных рабочих тел , приведены на фиг . 3 . 4 .  Заметим ,  что на этой фигу­
ре не показавы подобные зависимости дл я воды , гидразина , метило· 
вого и этилового спи ртов , а также дл я углеводородов при  комнатной 
температуре (например , бензина) ; дл я этих рабочих тел потери 
рассматриваемого вида пренебрежимо малы,  даже есл и допустить , 
что все тепло , поступающее через стен ку , уходит на испа рение рабо­
чего тел а U = 1 , 0) .  Дл я жидкого водорода пр и  коэффициенте расхо­
да тепл а  на  испа рение {"= 0 , 2  потери не превышают 5 % , есл и  
диаметр ба ка не бол ьше 5 футов ( 1 , 5 м) . 
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Ф и г .  3 . 4 .  Испарение р абочего тела под воздейст­
в ием аэроди нами ческого н агрева баков .  

Баки и связанные с н ими эл ементы конструкции 
Ракета в полете должна иметь на борту запас рабочего тела , 

сл едовател ьно ,  необходим один ил и нескол ько баков . Вес таких 
баков складывается из веса оболочек и веса силовых элементов , 
необходимых для крепления баков в ракете и придаюiя им жестко­
ста .  В современной практике конструирования  бол ьших ракет 
часто испол ьзуется давление газа в баках , чтобы сделать оболочки 
баков несущими для передачи тягового усил ия на носовую часть 
ракеты . Точный анал из [8 ) показывает, что бак с двой ными стен­
ками для бол ьших ракет нежелателен в весовом отношении ;  к тому 
же в предыдущем разделе бьшо показано, что даже в случае глубо­
ко охлажденных рабочих тел , таких,  как жидкий водород, потери 
рабочего тела за счет испар�ния в бол ьших баках с одинарной стен ­
кой невел ики.  Сам по себе бак - это металл ический баллон под 
давлением,  и элементы жесткости в данном случае нужны тол ько 
на крышках днищ и в местах соединения бака с носовым отсеком 
и с двигател ьной установкой . Таким образом, вес дополнител ьных 
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элементов может быть сведен до минимума . Вес так их эле­
ментов конструкции можно выразить в виде функции веса обо­
л оч ки бака m1 

(3 . 4 )  
Практика показал а ,  что вел ичина А 1 лежит в пределах О ,  1 -0 ,3 . 
Площадь поверхности цилиндрического бака с элл иптическими 
днищами (при отношении полуосей эллипсоида 2 : 1 )  находится из 
следующей зависимости : 

F1 = nD[ (B + 0,69) , ( 3 . 5 ) 

где В =L 1 /D 1 - отношение длины . бака к диаметру . При условии 
постоянного давления Р 1 в баке необходимая толщина стенки бака 
у казанных размеров равняется 

(3 . б ) 

где fs- коэффициент запаса прочности, и1 -предел текучести 
материал а  стенки бака0• 

Давление внутри бака в л юбом его поперечном сечении равно 
сумме давления наддува и гидростатического давления соответ ­
ствующего столба жидкости ,  которое зависит от ускорения ра кеты . 
Таким образом, вел ичина давления изменяется по выс.оте бака от 
:vшнимал ьного значения на поверхности жидкости до максимал ьного 
з начения в нижнем сечении столба жидкости . Оптимал ьная кон ­
струкция (с точки зрения минимального веса) требует выбора та кого 
закона изменения давления наддува в баке, чтобы обеспечивалось  
постоянство давления на выходе из бака на протяжении всего вре­
мени полета . В такой системе давление в баке к моменту его пол ного 
опорожнения будет одинаково по высоте бака ,  так как оно будет 
создаваться за счет давления одного л ишь газа ; таким сбразом , ба к 
следует проектировать со стенками постоянной толщины . 

Общий объем такого бака будет равен 

v t = � щ ( в  + ; ) . (3 .  7 )  

Небол ьшая  дол я этого обема fu в верхней части бака всегда дол жна 
оставаться незапол ненной , дл я того чтобы обеспечить свободное 
п ростра нство на случай температурного расширения жидкого рабо ­
чего тела в баке ,  а также, чтобы можно был о  собирать и удал ять 
пары без потерь жидкого рабочего тел а .  Та ким образом , объем , 
за нимаемый рабочим телом, равен 

(3 .  8) 
Уравнения (3 . 5)-(3 . 8) позвол яют, зная соответствующие значени я 
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удел ьных весов материалов,  получить соотношение между весом 
оболочки бака и весом запаса рабочего тела 

!!!:.!_ = 2fsPt В + О,69 Q t = А2 • (3 . g)  fllp ( 1 - fu)!1t B _J_ _!_  Qp 
1 3 

Вел ичины А 2 приведены на фиг . 3 . 5 . в виде функции параметра 

fs P1Q 1/U 1Qp при fu = 0 дл я нескол ьких значений В . 

2 

10 -1 

ES ... 
s � 

.ES� 
н 
"' \"': 

2 

rs PtPt lиt РР 
Ф н г .  3 . 5 .  Отношение  веса бака  к весу р абочего те.1 а  в за · 

в исимости от пар аметр а констру кции fsPt Q t l!1t Q p: 

Таким образом , пол ный вес оболочки бака и связанных с ним 
элементов конструкции будет равен 

( 3 . 1 0) 
где 

Н асосн ая система подачи 

Насосная установка необходима дл я того, чтобы подавать жид­

кое рабочее те.'lо из бака,  где оно находится под сравнител ь­

но низким давлением, в ядерный реактор ;  работаюший при  
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высоком давлении.  Трубопроводы и клапаны, связанные с насосом 
и системой привода турбины, принято рассматривать как часть 
системы подачи.  Применяя общие расчетные уравнения ,  нел ьзя 
точно проанал изировать веса турбины и насоса в широком диапазо­
не рабочих параметров . Следовател ьно, для получения вида функ­
ционал ьной зависимости , описывающей изменение весов этих 
составных частей системы, должны быть применены методы размер­
ного анал иза . Найденные таким способом уравнения затем можно 
п рименять к конкретным задачам, зная веса существующего оборудо­
вания с одинаковыми ил и сравнимыми рабочими характеристиками . 

Для геометрически подобных насосов с одинаковой максимал ь­
ной окружной скоростью рабочего колеса и, следовател ьно , дл я 
данной скорости потока расход пропорционален площади праходного 
сечения насоса , т .  е . квадрату некоторого характерного линейного 
размера D .  Вес насоса (кожух , рабочее колесо и т. д.) пропорциана­
лен площади поверхности и средней толщине стенок его деталей , 
т .  е . D2б .  Толщина стенок в свою очередь прямо пропорционал ьна 
п роизведению рабочего давления,  создаваемого насосом, и диаметра 
праходного сечения .  Этот простой размерный вывод показывает, что 
вес геометрически подобных насосов при  постоянной максимал ьной 
окружной скорости рабочего колеса связан с давлением на выходе 
и объемным расходом следующим образом:  

р Q9/2 тнас. "-' d 1 · (3 . 1 1 ) 

Для получения весового соотношения,  пригодного для широ­
кого диапазона расходов и давлений на выходе, необходимо изучить 
характер изменения оптимал ьной геометрии насоса в зависимости 
от этих двух параметров .  Один из характерных параметров жидко­
стного насоса называется коэффициентом быстроходности (удел ьной 
скоростью) N, .  Эта вел ичина прямо пропорционал ьна произведе ­
н и ю  числа оборотов насоса и квадратного корня из секундного 
расхода , деленному на перепад давлений жидкости на выходе и на  
входе в степени О,  75 . Однако повышение давления жидкости в насо ­
се пропорционал ьно квадрату числа оборотов насоса,  так что 

NQ}/2 Q
l i2 N "" "" 1 

s ( Pd - Ро) з / 4  ( Pd - Po) l/4 ' (3 . 1 2) 

где Р0 - давление на входе в насос . Опыт создания нысокопроизво ­
дител ьных насосов показал , что на иболее эффективЕ ьrе геометриче­
с кие формы рабочего колеса изменяются в зависимости от коэффи ­
циента быстроходности . При мал ых значениях коэффициента быстро­
ходности выгоднее центробежные насосы,  а при высоких - пред­
почтител ьнее осевые (аксиал ьные) насосы . Между этими двумя 
крайними случаями находится множество конструкций с частично 
радиа.Тi ьным, частично аксиал ьным направлением потока . Таким 
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образом , оптимальная конфигурация насоса изменяется от диско­
образной формы при малых Ns до цилиндрической - при высо­
ких N8 • 

Очевидно , что геометрическое подобие в широком диапазоне 
коэффициентов быстроходности или объемных расходов не сохра ­
няется .  Следовател ьно , и вышеизложенный размерный анализ будет 
невереи в той же степени,  в какой явл яется неверным предположение 
о геометрическом подобии насосов при  различных возможных расхо­
дах и давлениях жидкости .  В центробежных насосах с малым зна­
чением N s диаметр рабочего колеса велик  по сравнению с диаметроы 
входа жидкости на колесо и площадь проходнога сечения пропор­
цианал ьна не D2,  а произведению высоты каналов крыл ьчатки на  
ее  диаметр . 

На корпус и крыл ьчатку на диаметре D действует давление 
и центробежная сила ;  таким образом, их вес пропорционален D3,  ка к 
и раньше . При переходе от центробежных насосов к осевым отноше­
ние площади поверхности деталей насоса к объему насоса умень­
шается для насосов равной объемной производител ьности ; следо ­
вател ьно, в осевом насосе расходуется меньше конструкционного 
материала на единицу объемного секундного расхода , чем в центро­
бежном . Это изменение ,  которое нел ьзя описать анал итически , 
приводит к уменьшению зависимости веса насоса от секундного 
расхода потока по сравнению с зависимостью, которая выражена 
уравнением (3 . 1 1 ) .  Для данного секундного расхода потока мощ­
ность прямо пропорционал ьна повышению давления жидкости в на ­
сосе , так  что веса ведущего вала и шестерен также пропорционал ь ­
ны давлению на выходе (для Pd � P0) . Веса многих деталей насоса , 
таких , как опоры вала ,  подшипники,  фланцы, уплотнения ,  опоры 
корпуса и т . д . , мало зависят от давления на выходе . В резул ьтате 
общий вес насоса зависит от давления на выходе насоса в мен ьшей 
степени ,  чем это дано уравнением (3. 1 1 ) .  

Размерный анализ веса турбины, подобный вышеизложенному 
а нал изу дл я насоса , позвол яет получить соотношение 

(3 . 1 3 ) 

дл я геометрически подобных турбин с одинаковым числом оборотов 
1 1  одинаковыми давлениями газа . Рассмотрение геометрически х 
н других изменений , подобных тем,  о которых говорилось в связи 
с насосами,  показывает , что вес турбины при оптимал ьной характе­
ристике меньше зависит от давления на выходе насоса и объемного 
секундного расхода , чем это с.'lедует из уравнения (3 . 1 3) .  

Простой геометрический анал из показывает, что вес трубопро­
вода связан с объемным секундным pacxoдol\t следующиl\I образом: 

2Lo 
m т 1"-б = --- P1Q - � P1Q - ,  • • 0" ';..'1 1 1 ( 3 . 1 4 
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где L ,  Q и а-- соответственно длина трубопровода ,  удел ьный вес 
и предел прочности на разрыв материала трубопровода ; Р1 -- дав­
ление жидкости ; v 1 -- скорость движения жидкости по трубопроводу . 
Заметим,  что mтруб . не зависит от диаметра трубопровода . 

Вес клапанов пропорционален их размерам и толщине стено к ,  
т .  е .  в этом случае та кже имеет место соотношение 

тк.,ап . '"'-' Р1Q1 •  (3 . 1 5 ) 

Давление жидкости в бол ьшей части трубопроводов равняетс я 
давлению на входе в насос , а давление в тех частях ,  которые соеди ­
няют насос с ядерным реактором , равно давлению на выходе и з  
насоса . 

Принимая во внимание все эти обстоятел ьства , получим функцио ­
нал ьную зависимость дл я веса насосной системы подачи в виде 

m8 = A4Q1Pdз + A 5 •  (3 . 1 6 )  

Константа А 5  введена в эту зависимость как слагаемое для того ,  
чтобы учесть, что п р и  расходе , прибл ижающемся к нул ю, вес турбо ­
насоснога агрегата , складывающийся из веса опорных кронштей ­
нов и других деталей крепления,  будет конечным вследствие того , 
что все детал и насоса должны иметь конечную толщину стенок .  Типич ­
ные значения этих констант, полученные на основе весов насосных 
систем подачи современных ракет [9 ,  1 0 ] ,  равны 

А = 1 Финт · сек/ ( Фунт )2fз 
4 фут3 дюйм2 

А5 = 1 00 фунт . =  45 ,35 к г .  
Расход рабочего тела через насос должен включать в себя то 

кол ичество, которое проходит через реактор и создает тягу (обозна ­
чим его через �) . и то  количество , которое отводится от  реактора на 
привод турбин насоса (обозначим его через а. 1 ) . Тогда объемный 
секундный расход через насос будет равен 

Q - ( � + at ) Wp 
(3 . 1 7 ) 1 - Qp ' 

где Qр-удел ьный вес жидкого рабочего тел а ,  а wP- пол ный секу н ­
дный расход рабочего тела в ракете , равный общему весу рабочего 
тела ,  деленному на время работы системы.  Есл и принять, что часть 
рабочего тела ,  не участвующая непосредственно в создании сил ы 
тяги , выбрасывается из ракеты с нулевой скоростью (vL = 0) ,  
nолучим выражение дл я силы тяги ракетного двигател я в следую­
щем виде : 

( 3 . 1 8 )  

где au- начал ьное ускорение ракеты .  Из уравнений (3 . 1 6)-(3 . 1 8) 
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чожно получить выражение дл я  веса насосной системы подачи 

- А � + at Р2 ' 3  А - А А т. - * -Р.- ао d то + s - в то + 5 • 
Qpi'Ve 

. (3 . 1 9 ) 

Зависимость коэффициента А6;А4 от величины (� + a 1 )/Qp�V8 для раз-
.1 ичных значений (a0/g0) р:Jэ приведена  на фиг . 3 . 6 . · 

г 10�- 10 - 7  2 5 10 -5 
(j3 • ot.t J!fJPp ие . (фym 3j фyшn)j(фymjcC!f} 

г 

Ф и г .  3 . 6 .  Весовые коэффициенты н асосной системы 
подач и . 

Мощность , потребная для привода насоса , выражается через 
произведение объемного секундного расхода на величину напора , 
создаваемого насосами (предполагаем , что давление на входе 
в насос мало по сравнению с давлением на выходе из насоса) .  
Эта мощность равняется  

N _ С , 262 ( � + а1 )  wpPd 
р - л . с . , 

1] pQp 
(3 . 20)  

г де 11 р - к .  п.  д .  насоса .  Эtа величина должна равняться мощ­
ности на валу турбины , которая в свою очередь равна 

N1 = 1 , 4 1 5cpt llT1ч 1a 1wp л. с .  (3 . 2 1 ) 



3 . 1 .  Основные элементы ракетной с&�.стемы 75 

Здесь мы предполагаем ,  что турбина приводится во вращение 
нагретым газообразным рабочим телом , поступающим из реак­
тора ;  tJ.T1 -- падение температуры газа в турбине ,  Cpt - средняя 
у дельная теплоемкость газа в этом интервале температур,  'll t ­
к .  п .  д. турбины .  :Количество рабочего тела , потребного для при­
вода турбины турбонасоснога агрегата ,  можно найти по уравне­
ниям (3 . 20) и (3 . 2 1 )  следующим образом :  

U t  Wt 0 , 1 85 pd 
(3 . 22) � + at = Wp 

= 
'l]p'l]t i1Tt QpCpt ' 

где W1 - секундный расход газа, идущего на привод турбины . 
Нескол ько типичных значений а1 приведены в табл . 3 . 1 . 

Таблица 3 .1 
Ти пи чные параметры rаза , п оступающего в турбину 

привода насоса 

Р а б о ч е е  т е .оо 

1 1 2 1 С Н 1 1 N Н з 1 Cs H 1s 1 С2Н 5О Н  

УдеJiьная тепJiоемкость 
газа, ер ккал/кг · 0С 3 , 55 о ,  951) 0 , 841 ) 0 , 801) 0 , 62 1 )  

У дельный в е с  в ж идком 
состоянии ,  г/смз . 0 , 07 0 , 4 1 6  0 , 688 0 , 753 0 , 88 1 

доJ!я ,  идущая на при-
вод турбины, а1 • 0 , 047 0 , 030 0 , 02 1  0 , 020 0 , 022 

Рабочие параметры н а -
сосной системы . Pd = 70 атм �+ at = 1 

!1 Т1 = 760 °С - 480 °С = 280 °С 'l]p'Y)t = 0 , 5  

1 )  Удельна я т е п .1оем к о r т ь  п о л н о с т ь ю  дн с r Оl\ И И ров а н н ы х  nроду�< r о н  в данном и нтер­
н а сJс температур !>. T t . 

Вьiсокое давление на выходе насоса в системе атомного ракет­
ного двигателя желател ьно по нескол ьким причинам . :Как показано 
в ГJI . 4,  местный коэффициент теплоотдачи от стенки тепловыдел яю­
щего элемента в реакторе к охлаждающему газу в бол ьшой степени 
зависит от давления в системе . Высокому давлению соответствуют 
бол ьшие значения коэффициента теплоотдачи и высокая энергоплот­
ность в активной зоне реактора . Это позволяет применять небол ь­
шие по размерам активные зоны и легкие по весу реакторы, а следо ­
вател ьно, обеспечивает высокую энергопроизводител ьность на еди­
ницу веса системы . :Кроме того, поскол ьку массовый секундный 
расход рабочего тела ,  отнесенный к единице площади проходнаго 
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сечения в активной зоне, пропорционален разности квадратов ста ­
тических давлений на входе и на выходе из активной зоны, высокое 
давление в системе позво.1яет уменьшить возникающие от перепада 
давлений нагрузки на ЭJiементы конструкции активной зоны .  В неко­
торых сJiучаях может оказаться жеJiатеJi ьным также, чтобы реа к ­
тор работаJI при давлении выше критического давJiения ДJIЯ дан ­
ного рабочего тела .  При  этом искJiючаются все осложнения ,  связан ­
ные с течением двухфазной смеси жидкости и газа . В нутреннее 
динамическое взаимодействие между частицами жидкости и пузырь­
ками сжимаемого газа в двухфазном потоке часто приводит к сни ­
же нию предельных значений скоростей , при которых наступает 
кризис течения при  движении по дл инным трубопроводам,  прохо ­
дам ИJIИ другим тепJiообменным каналам боJi ьшой протяженности . 
Высокое давление в системе также обеспечивает уменьшение разме­
ров сопел ракетных двигателей в силу того, что массовый расход 
через единицу пJiощади критического сечения при  этом поJiучается 
бол ьше . Это особенно важно при  проектировании сопел с боJi ьшим  
отношением площадей выходного и критического сечений coпJia 
(более 20 : 1 ) .  В атомных ракетных двигатеJiях давления на выходе 
насоса (рабочие давления в реакторе) могут достигать 1 00- 1 50 атм . 
Точное определение оптимаJi ьного давJiения в системе зависит 
от конкретных условий задачи и необходимых летных характери ­
сти к ра кеты . 

Атомный ракетный двигатель 
и силовая рама двигательной установки 

В ядерном реакторе активная зона обычно окружена слоем веще ­
ства (замедл итеJiя) , которое замедJiяет быстрые нейтроны, вылетаю­
щие из активной зоны, до тепJiовой энергии ,  а наружная оболоч ка , 
называемая отражателем, возвращает их обратно в активную зону 
уже как тепJiовые нейтроны, способствует сохранению нейтронов 
и ,  следоватеJi ьно , уменьшает критическую массу деJi ящегося мате ­
риал а .  Однако значител ьная часть поJiожител ьного эффекта от 
такого отражатеJI Я была бы утрачена в случае размещения его с н а ­
ружи силовой обоJiочки реактора , воспринимающей усилия  давJi е ­
ния ,  ибо тепJiовые нейтроны, возвращающиеся от  отражател я 
в активriую зону, непроизводитеJi ьно погJiощаJiись бы материало�1 
силовой оболочки , не обладающим замедл яющей способностью . 
Следовател ьно , как актюшая зона реактора,  так и отражател ь 
должны располагаться внутри силовой оболочки реактора . CoпJJ o 
присоединяется к выходному отверстию силовой оболочки реактора . 
Тяга,  возникающая при истечении  рабочего тела из сопла ,  передает ­
ся летател ьному аппарату через жестко или шарнирно закреплен ­
ную силовую раму, которая соединена с оболочкой таким образоы ,  
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чтобы максимал ьно облегчить подвод теплоносител я (рабочего те.ТJ а )  
в реактор из насосной системы подачи .  

Отдаваемая мощность ядерного реактора ракетного двигател я 
nп редел яется уравнение:-. 1  (2 . 56) ,  lшеющи:vi в да н ном с:1 учае вид 

р [ 0 , 678 ( vмакс . i )2 + 1 055 I о-з н J (R ..L  ) А т = g. 1 оз ' • v t' , a t  wP = 7wp . 

Величины А7 приведены в разд . 2 . 3 ,  фиг . 2 . 25 . Эта мощност ь 
имеет место при объемной скорости тепловыделения к� в актив­
ной зоне ,  объем которой равен Vc ;  таким образом , величин у 
мощности можно выразить в виде 

P , = KcV c .  (3 . 23 ) 

Средняя энергоплотность активной зон ы ,  разумеется,  зависит 
от средней величины коэффициента теплоотдачи acg внутри актив­
ной зоны и удельной поверхности теплообмена Fs p ' приходящейся 
на единицу объема активной зоны.  Если Tr - постоянная темпе­
ратура в активной зоне реактора , Т0 - температура охлажда­
ющего 'газа (рабочего тела) на входе в реактор ,  а Т е - его тем­
пература на выходе из реактора , то средняя энергоплотность 
выразится следующим образом:  

(3 . 24)  

где 1.\Т LM - среднелогарифмическая разность темnератур (см . 
rл . 4 ) ,  равная 

А.Т _ (Тт - То) - (Тr - Те )  
L M - Т - Т  l n  r о 

Тт - Те 
(3 . 25) 

Числ�нный коэффициен т  в уравнении (3 . 24) представляет собой 
переводный  множитель от ккал;час к мегаваттам. 

Возможные значения средних коэффициентов теnлоотдачи 
в активной зоне дл я каждого из рассматриваемых газов можно 
подсчитать , nользуясь из.тюженными в следующей главе данными ,  
в ч астности уравнением 

acg = Те - То (3 . 26) 

Удельн ая поверхность теплообмена в активной зоне зависит 
исключительно от совершенства конструкции теnлообменника , 
причем худшей конструкции соответствуют низкие значения Fs p • 
а лучшей I<анструкции - высокие значения F s p . Этот nараметр 
рассматривается в дальнейшем в гл . .  4. 
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Вес активной зоны, очевидно ,  равен произведению ее сре ;( ­
него удельного веса Qc на  объем,  так что 

Вес отр ажателя равен 

mc = QcVc = : ЩLcQc · (3 . 27)  

тотр. = Qотр . Vотр. ; ( 3 . 28) 

объем отражателя для цилиндрической активной зоны приблизи­
тельна равняется 

V ""' Зл: D2L ботР . _ 6 ботр . V отр . "" 2 с с Dc - Dc с (3 . 29)  
ДЛЯ Dc > 66отр . •  

Объем м атериала силовой оболочки реактора определ яетс я 
тем же способом,  что и объем материала оболочки бака для р або­
чего тела . Силовая оболочка должна выдерживать внутреннее 
давление Ре ; материал , из которого она выполнена ,  имеет предел 
прочности ash •  причем при проектировании предусматривается 
коэффициент запаса прочности fs ·  Тогда приближенно объем 
материала силовой оболочки , вкдючая переходную коническу ю  
часть до критического сечения сопла , можно вычислить по сле­
дующей зависимости : 

V .:::; Л: fsPc D2L = 4 fsPc V s h Us h  с с crs h  с • ( 3 . 30) 

а его вес будет равен 

(3 . 3 1 )  
Комбинируя уравнения ( 3 . 23 ) ,  (3 . 24) , (3 . 27) - (3 . 3 1 ) ,  получим 

соотношение между весом ядерного реактора и его мощностью 

6 ботр f Р е 
Qc +  Qотр . -0 · + 4Qs h s ;:;-'-с v , h _ А 1 , 1 6 · 1 0 6F8Pa " g t1 Tы1 -:- s · 

(3 . 32 ) 
При хорошо проведеи ном расчете и тщательном выполнении 

конструкции можно  достичь величины А8 меньше 3 фунт;Мвт 
( 1 ,36 кг;Мвт) .  Вес реак тора можно связать с общим весом лета� 
тельного аппарата ,  используя уравнения (3 . 1 8) ,  (3 . 32) и (2 . 56 ) .  

т т = A 9mo + А10 , ( 3 . 33) 

г де А 1 1 - фиксированный вес , соответствующий ми нима.т1 ьном)· 
к р итическому размеру реактора ,  а 

А 9  = А7А8 Р.ао • (3 . 3 4 )  I'Ve 

Нормал ьные значени я ве.1 ичи в ы А 1 1  лежат в п ределах от 500 до 
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4000 фунтов (от 227 до 1 8 1 0 кг) в зав!': симости от тип( рассматри ­
ваемого реактора .  

При определении веса сопл а рассматривается тол ько расширяю­
щаяся его часть от критического сечения до выходного сечени я .  Вес 
переходной части сопла от выхода из активной зоны до критического 
сечения уже был в ключен ранее в уравнение дл я веса силовой обо­
лочки . Нагрузки от давления вдол ь бол ьшей части расширяющейся 
секции крупного сопла невел ики независимо от давления в рабочей 
камере ; следовател ьно , толщину стенок сопла в этой части можно 
дел ать постоянной и равной минимал ьной вел ичине ,  определ яемой 
из условий охлаждения и сохранения устойчивости под осевой 
нагрузкой от усил ия  тяг и .  Вес этой части сопла поэтому прибл ижен­
но можно принимать п ропорционал ьным ее поверхности . Дл я  сопе.1 
геометрически подобных форм площадь поверхности прямо пропор­
цианал ьна отношению площадей критического сечения и выхо;:�.­
ного сечения в, так что дл я веса сопла можно записать 

тсопло ""' вDf . ( 3 . 3 5 )  

Полная тяга приближенно пропорциональн а произведению 
давления в реакторе н а  nлощадь критического сечения .  Эта про­
порциональность в сочетании с зависимостью, приведеиной для  
площади поверхности сопл а (участок расширения) ,  позволяе т 
получить функциональную связь для веса этой части сопла в с .rте­
дующем виде : 

eN 
тсопло ""' р;; . 

Использу я уравнение (3 . 1 8) ,  получим 

А а о е  А тсопло = н -Р то = 
12m o · l!o ; 

(3 . 36 ) 

(3 . 3 7 )  

Уравнение (3 . 37) в применении к типичным современным соп­
лам с малыми значениями в дает для величины А1 1  интерва .1 
значений от 0 , 05 до- 0 , 25 дюйм- 2 {0 ,00775 - 0 , 0387 слt ·  2 ) . 

Размеры и вес шарнирно или жестко закреnленной рамы , 
воспринимающей усилие тяги,  очевидно ,  определяется величиной 
силы тяги, т . е .  можно записать 

m р ам а ,...... N. (3 . 38 )  
Это соотношение вместе с уравнением для тяги (3 . 1 8) дает д л я  
веса  силовой рамы следующую зависимость : 

(3 . 39 ) 

Простой расчет на прочность пок азывает, что типичные зна­
чения А1� лежат в диапазоне от 1 0- з кг;кг (для жесткой 
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конструкции) до 3 - I о- з  кг/кг (для шарнирно закрепленной рамы , 
допускающей угловые перемещения двигателя) .  

Суммируя все эти весовые соотношения ,  он:ончательно полу­
ч и м ,  что уравнение д.тrя веса атомного ракетного двигателя вме­
сте с силовой рамо й имеет вид 

(3. 40) 
где 

П асс ивный вес 

Несмотря на такое название, это наиболее важная часть веса 
ракетного аппарата , поскол ьку она включает в себя вес того груза , 
ради транспортировки которого и строится ракета . Пассивный вес 
с кладывается из весов всего находящегося на борту ракеты обору­
дования,  не участвующего непосредственно в создании тяги .  Сюда 
входит оборудование для у правления и наведения ракеты и сред­
ства связи ,  вспомогател ьные источники электропитания ,  полезный 
груз, экипаж (есл и таковой имеется) и отсек, в котором он  раз­
мещается ,  система защиты экипажа, полезного груза и оборудовани я 
от излучений ,  элементы конструкции ,  необходимые дл я крепления 
полезного груза и других п редметов в корпусе ракеты, включая сам 
корпус ракеты, выпол ненный в соответствии с требованиями аэро­
динамики_ (обшивка ракеты) .  Этот вес обозначается символом md .  

3 . 2 .  СРАВНИТЕЛ ЬН ЬIЙ АНАЛИЗ 

Анал из размеров, веса и летных характеристик разл ичных атом ­
н ы х  ракет позвол яет выбрать оптима.тr ьные параметры конструкции 
дл я обеспечения заданной летной характеристики . В данном случае 
оптимал ьный вариант летател ьного аппарата совсем не обязател ьно 
до.пжен иметь минимал ьный вес . Так , например ,  атомные ракеты , 
работающие на жидком водороде, хотя и буДут более ;IIегкими по 
сравнению с ракетами , двигатели которых работают на других 
рабочих телах ,  могут оказаться значител ьно больше по размерам за 
счет низкого удел ьного веса водорода . Есл и  решающими факторами 
яв.1 яются удобство хранения ,  транспортировки и эксплуатации ,  
тогда для определенного диапазона летных характеристик опти­
мал ьными могут оказаться рабочие тела с бол ьшим удел ьным весом ,  
так что в этом случае ракета будет более тяжелой , н о  меньшей по 
объему [ 1 1 ] . Точное определение наилучшего летател ьного аппарата 
дл я конкретного назначения , естественно, не является чисто мате­
матической задачей , поскол ьку многое в этом вопросе зависит от 
суждений конструктора ракеты и заказчика-потребителя . Несмотря 
на это, анализ характеристики летательного аппарата нередко 
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выпол няется путем исследования веса ракеты , который соответ­
ствует заданным летным характеристикам .  Делается это отчасти 
потому,  что уравнения движения ракеты легко обрабатываются 
через весовые соотношения (см.  гл . 2) , а отчасти потому, что пол ный 
вес ракеты - это реал ьный параметр,  по которому можно оцени­
вать достоинства ракеты . На этой основе довол ьно легко сравнить 
атомную ракету и обыкновенную ракету , работающую на химическом 
топливе, путем сопоставления весов ракет обоих видов, необ­
ходимых дл я того, чтобы сообщить данному пассивному весу или 
полезному грузу некоторую заданную скорость . Такое сравнение 
позвол яет определ ить область оптимал ьных летных характеристик 
д.'! я каждого типа ракет. Можно провести и другое исследование , 
вскрывающее влияние изменения отдел ьных параметров конструк­
ции : удел ьного веса реактора , рабочего давления,  начал ьного уско­
рения летательного аппарата ,  давления в баках и др . Это исследо­
вание часто называют отысканием оптимума ,  хотя не всегда возмож­
но достичь действител ьного оптимал ьного значения в математиче­
ском смысле (максимума или минимума) . 

Скорость ракеты с атомным двигателем 
в конце активного участка полета 

Полный вес атомной ракеты равен сумме весов всех ее ком­
понентов 

(3 . 4 1 )  
Используя весовые соотношения , выведенные в предыдущем раз­
деле , это .выражение можно преобразовать к следующему виду : 

m0 ( 1 - А8 - А15) = mP (1 + Aa) + ma + As + А10 = mp ( 1 + Аз) + mL ,  
(3 . 4 2) 

где mL -- сумма всех постоянных весов полностью снаряженной 
ракеты .  Разделив обе части уравнения (3 . 42) на m0, можно свя­
зать его с уравнением для скорости ракеты в конце активного 
участка , подстави� значение mp/m0 из уравнения (2 . 1 6) . После 
ряда преобразований получим окончательное уравнение , связыва­
ющее отношение общего веса ракеты к пассивному весу и экспо­
ненту скорости ракеты , 

I + Сз 
т0 та 
- =  't та С1 - С2 (1 - Г"} (3 . 43) 

Здесь коэффициенты С i - не что иное , к ак комбинации различ­
ных коэффициентов уравнений весовых соотношений для состав-
б За1<аз N •  1 3 7 9 
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ных частей ракеты 

С1 = 1 - (А6 + А15 ) ,  
С2 = Аз +  1 ,  
С3 = А5 + А10 •  

(3 . 44) 

С.1едует отметить , что отношение нача.1ьного веса m0 к пас­
сивному весу md есть функция величины пассивного веса , при­
ближающаяся к минимальному предельному значению по мере 
приближения величины пассивного веса к бесконечности. Дл я 
сравнения ракет по их объемам уравнения (3 . 42) и (3 . 43) можно 
преобразовать так , чтобы получить в явном виде объем рабо­
•Iего тела ,  отнесенный к единице пассивного веса, 

Vp ' l  тр т0 1 - е -6 

тL = Qp то тL = Qp [C1 - C2 ( 1 - e-6)] 
' (3 . 45) 

Сог.1асно уравнению (2 . 1 6 ) ,  показатель экспоненты 6 выражается 
следующим образом:  

�vь + g  sin О t ь  
S = ( avL + �ve ) ( I - �) X  (3 . 46) 

Уравнение (3 . 43) можно преобразовать к виду,  удобному-для ре­
шения относительно 6 при любом отношении начального веса 
к пассивному весу.  В преобразованном виде это уравнение будет 
выглядеть так : 

( 3 . 47) 

Теперь оно позволяет изучить влияние изменения начального 
веса на скорость ракеты в конце активного участка полета при 
постоянной величине пассивного веса и показывает, что эта 
скорость достигает м аксимума при конечной величине пассивного 
веса по мере увеличения начального веса до бесконечности . Эта 
максимальная величина равна  

sманс . = ln ·
с 

с2
с 

. 2 - 1 ( 3 . 48) 

Для справочных целей коэффициенты уравнений весовых 
соотношений отдельных частей р акеты приведены в табл .  3 . 2, 
чтобы показать их зависимость от параметров констр укции раке 
ты и двигательной устаноВiш . Р азвернутые выражения для коэф­
фициентов С1 ,  С2 и С3 можно найти по табл . 3 . 2  и из уравне­

ний (3 . 44) .  Полностью эти выражения приведены в табл. 3 . 3  
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Таблица 3 . 2  

Сводна я табл ица коэффициентов уравнени й весовых соотношений 

отдельных элементов ракет 

83 

А 1 - вес элементов жесткости конструкции бака и креплений, приходящпйся 
на единицу веса  оболочки бака (- 0 , 1 5 фунт/фунrr. ) 

А . = 
2fs Pt ЗВ + 2 , 07 Qt 

- ( l - fu) at ЗВ +I Qp 
А 3 = ( 1 + А 1) А 2 
А 4 - коэффициент в уравненип весовых соотношений для насоса [ _ 1 фунт · сек / ( фун т_ ')2!з J футз dюи.м.� 

А . - фиксированный (минимальный ) вес насосной 
(- 1 00 фунтов) 

р2/з ао d Ав = А 4 ( � + аt ) -R­
Qp t'Ve 

А _ ( R  , ) [ 0 , 678 ( Vмакс . i )2 , 1 055 1 0_3 Н J , - t' -t- at -g- --таз- -т- , . " 

6 «'�отР 4 f Ре !:!с + Qот р .  у +  Qsh • а  
А _ с s h 

в - 1 , 1 6 · 1 0  6 F8 p � g l!!. TLм 
А 9 = А 7 А8 :о t'Ve 

системы 

4 1 0  - МИНИ)\'Iальный критический вес реактора ( - 2000 фунтов) 
А 1 1 - коэффициент в уравнении весов для сопла (- 0 , 1 5 дюйм-2) 

4 А аов 
, 1 2 = l l go P c 

подач и 

А 1 3  = коЭффициент в урав нении весов для силовой рамы двигателя [ I 0-3 для 
жесткой конструкции ,  З . J О-3 для шарнирно закрепленной) 

А а = А t з  ао 
go 

А 1 5 = А 9 +  А 1 2 + Ан 

А 1 в  = А , [0 t'Ve 
А 1 7 - вес обычного ракетного двигател я ,  работающего на химическом �опл и ве ,  

отнесенный к едини це тяги ( - 0 , 0 1 67 фунт/фунт) . 

Хотя по виду они весьма громоздки , но подстановк а  приемлемых 
з начений параметров конструкции показывает , что для всех рас­
сматриваемых нами рабочих тел величины данных коэффициентов 
"1ежат в следующих пределах : 

o , s  < С1 < 1 , о ;  I , o  < С 2  < 1 ,4 .  
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Типичные значения этих коэффициентов 

С1 "" О , 9 и С2 "" 1 , 1 . 

Коэффициент С3 представл яет собой сумму постоянных весов узлов 
двигател ьной установки и обычно его вел ичина равняется приблизи­
тел ьна 1 000 фунтов ( "" 450 кг) . 

Таблtи�а 3 . 3  

Сводн а я таблица коэффицие нтов ур авнени й движен и я  ра кет 
р2 /з ао d а е а С1 = 1 - А в - А 1 5 = 1 -- А 1 ( � + at )  -R- - А н -0 - - -0 ( � + а1 )  х Qpt-'Ve go Р с �Ve 

Кривые,  иллюстрирующие изменение m0/mL в зависимости от � 
для нескол ьких значений С1 , показаны на фиг . 3 . 7-3. 1 2 .  На каж­
дой фигуре приведены кривые дл я  разл ичных значений коэффициента 
С2 • На этих фигурах показана также предел ьная вел ичи на �макс . . 
Для того чтобы проанал изировать летную характеристику атомной 
ракеты,  необходимо подсчитать коэффициенты cl и с2 по формулам , 
приведенным в табл . 3 .3 ,  испол ьзуя п роектные параметр ы  ракеты 
и реактора и свойства выбранного рабочего тела . 

Отношение начал ьного веса к сумме пассивного веса и постоян­
ного веса двигател ьной установки можно найти для любого значе­
�ия � по кривым, приведеиным на фиг . 3 . 7-3. 1 2 ,  или по уравнению 
\3 . 43) . Для данной вел ичины этого отношения из уравнения (3 . 42) 
ыожно определить значение отношения веса рабочего тела mP 
к начал ьному весу та .  Располагая  этими данными и зная параметры 
траектории по.1ета , мы можем определ ить второе слагаемое числ и -
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н ого у ча ст к а  полета v/J м а н с . = 3 6 2 0 0  фут/сек ( 1 1  оо�. :'!!:!_к) ;  рабоч 11 е  

п ;, р а метры п р иведсны  в та б л .  3 . 4 .  
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Ф и г .  3 . 1 4 . С корость ато м н о й  р а кеты в кон це а кти в в о ­�о у ч астка полета в з а в и с и мости от отноше н и я m0/md . 

Рабо чее тело - а м м иак ; М а к с им а л ь н а я скоро сть в к о н це a J<T IШ · 
ноrо уча стк а..;!� � -�/>Чане . = 2 8  З О О  футjсек ( 8630  .11 ·сrл ) ,  

р а бо ч и е  n а р а м ет р ы  п р п веде н ы  в та бJJ , �J 4 



3 . 2 .  Сравн ительный анализ 8�1 
те.'l я в уравнении (3 . 46) . Х арактеристику рабочего тела (эффектив­
ную скорость истечения) можно определить методами , изложенными 
в разд. 2 . 2  и 2 .3 .  Подсчитав лобовое сопротивление и другие: атмос­
ферные воздействия , мы можем определ ить Vь дл я ракеты по извест­
ной вел ичине � дл я каждого значения отнсшения m0lmL . ЗатеJ\1 
дл я  данной системы параметров конструкции реактора и насоса 
можно определ ить отношение начал ьного веса к пассивному весу 
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Ф и  г .  3 . 1 5 .  Скорость атомной р акеты в конце а ктивного 
у частка полета в зависимости от объема р абочего тела ,  при ­

ходящегося н а  еди ницу пассивного веса р а кеты . 
Рабочее тело -- водород; п а р аметры водо рода к а к  р а бочего тел а п р и ­

веде н ы  в 1 абл . 3 . 4 .  

m0/md дл я любого значения отношения m0lmL [уравнение (3 . 43) 
и табл . 3 . 2 ] . Дл я  иллюстрации этого метода на фиг . 3 . 1 3  и 3 . 1 4  
показаны скорости двух типичных одноступенчатых атомных ракет 
в конце активного участка полета , определенные вышеизложенны111 
методом . Дл я  сравнения выбраны наиболее часто предлагаемые 
к испол ьзованию в атомных ракетах рабочие тела [ 1 1 - 1 3 ] :  водо-
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род и аммиа к .  К:ривые показывают отношение начал ьного веса щ, 
к пассивному весу md для разл ичных вел ичин пассивного веса 
в зависимости от скорости ракеты в конце а ктивного участка полета . 
На фиг . 3 . 1 5  и 3 . 1 6  приведены кривые изменения отношения объема 
рабочего тела к пассивно�IУ весу [ по уравнению (3 . 45) ] в зависюю-
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Ф и г .  3 . 1 6 . Скорость атомной р а кеты в конце а ктивного 
участка полета в зависимости от объема р абочего тела , 

п р и ходящегося н а  единицу пассивного веса р акеты . 
Ра бочес тело - а м м иак ; п а р а метры а м м и ю< а к ак р а бочего т ела 

п р иведе н ы в табл . 3 . 4 .  

сти от скорости летател ьного аппарата в конце активного участка 
по.1ета дл я обоих указанных рабочих тел . 

С.ттедует отметить ,  что работающие на аммиаке ракеты в широ­
ком диапазоне скоростей , достигаемых к концу активного участка 
полета ,  меньше по размерам, чем ракеты , рабочим телом в которых 
служит водород, хотя по весу они много тяжелее . Принятые пара ­
�rетры конструкции и рабочего п роцесса этих ракет приведены 
в табл . 3 . 4 .  



Табли ц а  3 . 4  
П араметры атом н ых р а кет ,  работающих н а  водороде и амми а ке 

Реактор [уравнения  (3 . 24) - ( 3 . 32)] 

�� = 200 фунт=на 1 фут3 акти вной зоны 

:: = К  с =  1 00 М в т  н а  1 фут3 акти вной зоны (разд .  4 . 4 ) 

Pc = Pd = 1 000 фунт, ' дюfiJ.t2 

А 8 = 2 фунт/Мвт 

Емкость для рабочего те.�а [уравнение (3 .9) ] 

Р1 = 1 5  фунт/дюйм2 для Н 2 ;  

Р1 = 50 фунт/дюйм2 д л я  NH3 
fs = 1 ,7 Qt = 1 75 фунт/фут8 (алюминий) 

fu = 0,02 O't = 30 000 фунт/дюйм2 

В = 5 

Летные характеристики [уравнение (3 . 46)] 

av = 0 , 02 (фиг . 3 . 4) 
at = 0 , 05 (таб.1 . 3 . 1 )  
� = 0,93 
� = 0,04 

fv = 0,2 (фиг . 3 . 4) s i n  6 = 0,3  

/Jv = O (фиг . 3 . 4) 
/Jt = 0 , 02 (таб.1 .  3 . 1 ) 
� = 0 , 98 
Х = 0 , 98 
� = 0 , 02 



Продолжение табл . 3 . 4  

Рабочее тело (раэд . 2 . 2  и 2 . 3) 

Т с = 5000° R (278G0 К)  
(см . [ 1 1 - 1 3 ] ) 

у = 1 , 35 (фи г .  2 . 20) Е = 20 
Р ,. 6 VL = O -
р · = 330 [ у р .  ( 2 . 4 ) ]  е 

Ve = 27 80J фут,' сек, 

( фи г . 2 . 1 3 , 2 . 22)  
Vмакс . i = 3 1  300 фут/ сек 

(фи г .  2 . 24) 
А Р +7а1 = 20 , 7  Мвт-сек/фунт 

NHs 

Те = 5000° R (278G0 К)  
(с м .  [ 1 1 - 1 3] ) 

y = l ,34 (фи г . 2 . 20) е = 20 
р VL = O р: = 320 [ у р .  (2 . 46) ) 

Ve = 1 3 400 фут/сек 

(фиг . 2 . 1 3, 2 . 22) 
Vмакс . i = 1 5 200 фут/сек, 

(фи г . 2 . 24) 
А Р +7а1 = 6 ,05 Мвт-сек/фунт 

(фи г .  2 . 25) (фи r . 2 . 25) 
Qp = 4 ,4  фунт/футз Qp = 43 фунт/фут3 

Значения раэ.'!нчных коэффициентов ( табл . 3 . 2  и 3 . 3) 

А 1 = 0, 1 5  фунт /фут А 4 = 1 (фунт · сек/футз;(фунт/дюiiм 2)2 1з 

A s = 1 00 фунт А 1 0 = 2000 фунт 

А 1 1  = 0, 1 5  дюй.и-2 

H z 

С1 = 0,875 
С2 = 1 , 082 
С3 = 2100 

С4 = 0 , 95 1  
С;; = С2 
С6 = 0 , 0253 

NHa 

cl = 0 , 940 
С2 = 1 , 028 
С3 = 2 1 00 
С4 = 0 , 985 
С5 = С2 
С6 = 0 , 0 1 48 

, [  



3 .2 .  Сравн ительный анализ 

Сравнительная скорость 
в. конце активного участка полет а ракеты, 

работающей на химическом топливе 

93 

Дл я  того чтобы определ ить относитед ьные преимущества атом­
ных и обычных ракет, необходимо иметь обобщенные уравнения 
весовых соотношений и движения для ракет, работающих на хими­
ческом топл иве, аналогичные полученным дл я  ракет с атомным 
двигатедем . 

. Сдедать это довольно просто , так как ранее выведенные уравне­
ния дл я всех уздов силовой установки атомной ракеты, за исключе­
нием собственно двигателя ,  впол не применимы для случая системы , 
работающей на химическом топл иве . Подробный анал из и обсужде­
ние обычных ракетных двигателей не входят в задачи данной кни·ги . 
Достаточно будет указать, что вес двигателя для крупных ракет на 
химическом топливе можно прибл иженно выразить следующей зави­
симостью: 

(3 . 49 )  
где m r  и m1 - по  аналогии соответственно веса двигател я и его 
силовой рамы .  Данные по существующим крупным балл истическим 
ракетам ,  таким, как «Фау-2» и «Викинг», показывают, что вел ичина 
А 1 1 равняется 0 ,0 1 67 кг/кг. В эту формулу не входит фикси ­
рованный минимал ьный вес, потому что в данном случае не суще­
ствует минимал ьных критических размеров камер сгорания (как 
в случае ядерного реа ктора) . Это обстоятел ьство значител ьно упро­
щает изображение кривых характеристик,  так как для всех 
величин пассивного веса требуется всего л иш ь  одна кривая , есл и 
фиксированный вес насосной системы подачи мал по сравнению 
с пассивным весом ракеты. 

Используя уравнения весовых соотношений ,  полученные ранее 
дл я атомных ракет, совместно с уравнением (3 . 49) , можно опреде­
л ить начал ьный вес ракеты с двигателем , работающим на химическом 
топливе, 

Поскольку уравнения отношения масс , приведеиные в гл . 2 ,  спра ­
ведливы для любой ракеты, отношение начал ьного веса к пассявно­
му можно определять так же, как это делалось раньше , т .  е .  

I + С , я 
111n md 

- = -----"'---.-
Сн - С12  ( 1 - е-�) 

И.'IИ ------=�- ' ( 3 . 5 1 )  
Сн - С12  ( 1 - е-") 
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где 

Г л . 3. Весовой анализ ракетных систем 

С11 = 1 - А 6 - А н ,  

С12 = А3 + 1 ,  

с1з = As. 

Нел ьзя сравнивать характеристики ракеты, двигател ь которой 
работает на химическом топливе , и ракеты с атомным двигателем на 
основе кривых обобщенных характеристик, подобных тем, которые 
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Ф и г .  3 . 1 7 . Скорость в конце а ктивного у частка полета 
р а кет на химическом топливе  в зависимости от отношен и я  

т0 1тd . 
Рабоч ие п а р аметры ракет п р и веде н ы  в табл.  3 . 5 .  / - BMW Х -4 ( W W- 1 1 )  ( Ге р м а н и я ) ;  2-«Тайфун:о ( Ге рм а н и я ) ;  3 - «Аэроби» без бусте р а  
( СШ А ) ;  4 - WAC (СШ А ) ;  5 - « В а с с е рфалы• ( Ге рм ани я ) ;  6 - « В и к и н r» 
( СШ А) ; 7 - А - 4  ( « Фау-2») ( Ге рма !! н я ) ;  8 - \VAC + « Фау-2»(2-ступ е н •шт а я ) 

( СШ А ) ;  9 - A-9 + A· l  О (2 -ступе н ч а т а я )  ( Ге р ма н и я ) .  

п риведены на фиг . 3 . 7-3 . 1 2  дл я атомных ракет. Такое сравнение 
можно осуществить , лишь имея кр ивые реал ьных характеристик дл я 
конкретных ракет, подобные тем , которые по казаны на фиг . 3 . 1 3--
3 . 1 6 . По этой причине не представлены обобщенные графики уравне­
ния (3 . 5 1 ) . Мы рассмотрим характеристики двух конкретных ракет . 
ДТJ я одной из них топ.ТJ ивом сл ужит гидразин+жидкий кислород .  



3. 2. Сравнительный'" анал из 

Свойства этой комбинации [ 1 4 ]  типичны дл я  смесей ,  примен яе� 1ых 
в современных мощных ракетных двигател ях . В другой ракете и с ­
пользуется смесь с оптимал ьным весовым соотношением жидкого 
фтора и жидкого водорода . Х арактеристики [ 1 5 ] , соответствующие 
этому двухкомпонентному топл иву, приб.т шженно можно считать 
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Ф и г .  3 . 1 8 . Скорость в конце активного у ч астка полета 
р а кет на х имическом топл иве в зав исимости от объема топ ­

.1и в а ,  п р иходящегося н а  единицу пассивного веса р а кеты . 
Расо ч ие па ра метр ы ракет п р и веден ы  в табл. 3 . 5 .  

п ра ктическим пределом хара ктеристик ракет на химическом тошi и ­
ве . На фиг . 3 . 1 7 . по казаны кривые отношения начал ьного веса m0 
к пассивному весу тп дл я  одноступенчатых ракет в зависимости от 
скорости , достигаемой в конце активного участка полета .  Для каж­
дой из упомянутых ракет на химическом топливе кривые получены 
в соответствии с методикой , изложенной в п редыдущем разделе .  
Заметю.I , что расхождение кривых при всех приведеиных значениях 
пассивного веса весьма незначител ьно, так как величи на А5 -
г:остоянный вес насосной системы подачи - всегда мала по срав-



Таблица 3 . 5  
Характеристики ти n и ч ных ракет , работающи х 

на смесях �ора с водородом и к ислорода с ги дрази н ом 

JLвигатель (уравнение ( 3 . 49 ) ,  разд . 2 . 2  и табл .  3 . 2 )  

Р . ,  = 500 фунт /дюй.н2 
Е = 20 

Ра = 750 фунтj дюйм2 
va = I ,05 [ уравнение ( 2 . 54 ) ]  
'Vv  = 0,98 [уравнение ( 2 . 54) ]  

Топ.1ивный бак [ уравнение (3 . 9)] 

Pt = 70 фунтjдюйм 2 
f , = l ,7  
fu = 0,02 

В = 5  
Qt = 500 фунт/футз ( хромистая с т а л ь  

или инконель Х)  
ar = 90.000 фунт/дюйм2 

Летные характерис тики [уравнение (3 . 46) ] 

� = 0,02 
Х = 0,96 

av = O,OI 
� = 0,97 

sin 6 = 0,3 

� = 0,0 1 
Х = 0,98 

av = O  
� = 0,98 

at = 0,02 

Топливо (см . [ 1 4] и [ 1 5] ,  разд. 2 . 2 и 2 . 3 )  

Соотношение компонентов смеси 
(окислитель;горючее) 1 5 ,7  

Qp = 43 фунт на  1 футз смеси 
Тс = 7750° R (4.300° К) у =  1 , 1 6 р 
vL = 0 р: = 1 70 [уравнение (2 . 46 ) ]  

Ve t = 1 3  700 фут/сек 
Ve = 1 4 300 фут;сек [уравнение (2 . 54) ]  

Соотношение компонентов смес и 
( окислитель/горючее) 0 ,7  

Qр = 65 фунт на  1 футэ смеси 
Tc = 5750° R (3200° К )  y = l ,23 

о Ре 5 vL = Ре = 2 1 [ уравнение (2 . 46 ) ] 

Ve i  = 1 0  300 фут/сек 
Ve = 1 0  000 фут/сек [ура внение (2.54) ]  



3 . 2 .  Сравн и тельный анализ 

Про должение т аблицы 3 . 5  

Различные коэффициенты ( табл . 3 . 2  и 3 . 3 ) 

.4 1 = 0, 1 5  фунт/ фунт А о = 1 00 фунт 
.4 4 = 1 (фунт · сек/фунт3 ) j (фунтjдюйм 2) 21з .4 1 7 = 0 ,0 1 67 фунт/фунт 

С1 1 = 0,9684 
c i 2 = 1 ,0379 
С 1 а = 1 00 ф у н т  

С1 1 = 0,969 1 
с1 2 = 1 ,025 1 
С1 3 = 1 00 фунт  

9 /  

нению с пассивным весом во  всем рассматриваемом диапазоне изме­
нений последнего . На фиг . 3 . 1 7  по казаны также отдел ьные точки 
и кривые, соответствующие некоторым старым и современным раке­
там с обычными двигателями . 

На фиг .  3 . 1 8 для сравнения приведены вел ичины объемов топ ­
л ива , отнесенных к единице пассивного веса , для обеих рассматри­
ваемых ракет. Соответствующие значения параметров собственно 
ракеты и двигател я ,  необходимых для вычисления констант в урав­
нениях характеристик, приведены в табл . 3 .5 .  

Основное различие между параметрами конструкции атомной 
ра кеты и ракеты на химическом топл иве заключается в выборе дав­
ления в рабочей камере.  Нет смысла увеличивать давление в камере 
сгорания обычного двигателя выше 50 атм.. Однако вес ядерного 
реактора сильно зависит от давления в рабочей камере вследствие 
того , что средний коэффициент теплоотдачи в активной зоне реакто­
ра резко меняется с давлением (см . гл .  4) . Поэтому дл я атомного 
ра кетного двигател я могут быть выгодными давления порядка 
1 00 атм. Скорость истечения газов для химических ракет была взята 
из данных , приведеиных в работах [ 1 4 ]  и [ 1 5 ] .  Из фиг . 3 . 1 7  и 3 . 1 8  
очевидно, что для одноступенчатых ракет с двигател ями, работающи­
ми на химическом топливе , точка перегиба кривой для весовой 
зависимости достигается при  скоростях в конце активного участка 
полета порядка 17 000 и 21 000 футjсек (5 1 85 и 6400 .м/сек) дл я 
ракет, двигатели которых работают на смесях кислорода 
с гидразином и фтора с водородом соответственно.  Если  жел а­
тел ьно получить более высокие конечные скорости , то минимал ьное 
соотношение начал ьного веса и пассивного веса будет иметь место 
в случае ракеты из двух или более ступеней.  
7 Заказ Jll'• 1 3 7 9  
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Конечные скорости многоступенчатых ракет на химическом топл и­
ве  определ яются в соответствии с методами, изложенными в разд. 2 . 1 ,  
по параметрам конструкции и топл ивной смеси.  Отношение начал ь­
ного веса всех ступеней к пассивному весу в зависимости от скорости 
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Ф и г. 3 . 1 9 . Скорость в конце а ктивного у частка полета многоступенчатых 

р а кет н а  х и мическом топливе в зависимости от отноше н и я  т0/та . 
Рабоч ие параметры р а кет n р и веден ы  в табл. 3 . 5 ;  Nо - ч и сло стуnен ей для м и н и ­

мальн ого н а чального веса . 

в конце активного участка полета изображено на фиг . 3 . 1 9 .  Дл я 
каждой кривой указана оптимал ьная скорость, достигаемая в конце 
активного участка полета , при  соответствующем числе· ступеней . 

Обл асть,  особе нно интересная  для исследоиан ия 
Непосредственное сравнение тех параметров летных характери­

стик ,  при которых ракеты с атомными двигателями превосходят 
обычные ракеты или , наоборот, уступают им , представл яет осо­
бенно и нтересную область.  Такое исследование рабочих парамет­
ров помогает определить те диапазоны летных характеристик, в 
которых атомные и обычные ракеты ,  работающие на химическом 
топл иве, представл яют наибол ьший практический интерес . Подоб­
ное исследование должно базироваться на изучении конкретных 
летател ьных аппаратов,  так как число и сложность переменных , 



8 . 2 .  Сравнительный анализ 9!J  

определ яющих Jiетные характеристики летател ьного аппарата , 
та к велики , что в общем виде решение получить невозможно . 
В качестве примера подобного исследования можно показать 
сравнение ра кет, характеристики которых п риведены на фиг . 3 . 1 3-
3 . 1 9 .  Наложением кривых ,  определяющих характеристики обыч-
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Ф и г. 3 .20 .  Кривые «равной эффективности » .  

А /  
1 

Более вы сок а я  скоростн а я  х а р актерист и к а  р а кеты н а х им ическом топ ­
л иве лежит в области под рассмат р и в аемой к р ив о й  «р ав ной эффек ­
т и в н о сти�.  А - атом н а я  р а кета на водороде по с р а в н е н и ю  с ракето й ,  
работающей н а  х и м ическом топливе ( к  ислород + гидраз и н ) ;  Б - ат о м н а я  
р а к ета н а  водороде по сра в нен и ю  r р а кето й ,  работающей на х и м иче­
ском топливе (фто р +  водород);  В - ате>м н а я  ракета н а  аммиаке по 
с р а в н е н и ю  с ракетой,  р аботающей н а х им ическом то п л иве (к ислород+ 
+ гидраз и н ) .  -- одн оступенч атые атом н ы е  р а кеты по с р а в н е н и ю  
с одностуnе н ч атым и ракета м и  на х и м ическом топливе;  - - - -
одно сту пен чатые атом н ы е  ракеты по сра внению с многостуnенч а тыми 

р а кета м и  н а  х и м ическом топл и в е .  

ных и атомных ракет. можно найти точ ки равных отношений 
начал ьного веса к пасси в ному весу и равных скоростей в конце 
а ктивного участка полета дл я разл ичных значений пассивного веса . 
Они будут дежать на пересечении соответствующих кривых для 
атомных и обычных ракет. После определения этих точек можно 

7 *  



1 00 Г л . 3. Весовой анал из ракетных c u c meлt 

вычертить кривую пассивного веса дJI Я ракет с равным отношениеl\I 
начал ьного веса к пассивному весу ка к функцию скорости ракеты 
в конце а ктивного участка полета .  Подобные кривые могут быть на­
званы кривыми «равной эффективности». Такие кривые дл я сравне­
ния одноступенчатых атомных ракет с одноступенчатыми и много­
ступенчатыми ракетами , работающими на химическом топл иве , 
о которых шла реч ь выше, приведены на фиг . 3 . 20 . 
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Ф "и-г . 3 . 2 1 .  Кривые «рав ной эффективности» одноступенча ·  
тыХ:ракет,в зависимости от баллистической дальности полета S . 
Более высокая х а ракте р истика ракеты на х и м ическом топливе лежит 

в области под рассматриваемой к р ивой «равной эффект ивност и • .  
А-ато м н а я  р акета н а  водо роде по сравне н и ю  с ракето й ,  работающей 
н а х и м ическом топливе (к ислород + г идраз и н ) ;  Б - атом ная р акета на 
водо роде по сравнен и ю  с ракето й ,  работа ющей на х и м ическо м топл иве 
(фтор + водород) ; В - атомн а я  р акета на а м м иаке по сравнен и ю  с ра­

кето й ,  работа ющей н а  х и м ическом топл иве ( к ислород+ г идраз и н ) .  

Такие графики иногда становятся более нагл ядными, есл и про­
водить сравнение по баллистической дал ьности полета ракеты, а не 
по скорости , достигаемой в конце активного участка полета , так 
как баллистическая даJi ьность полета сил ьно зависит от ука­
занной 

J 
скоростиJ при значениях последней выше 20 000 фут/сек. 
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