ЛЕКЦИЯ 1

По курсу лекций «Автоматика и регулирование ракетных двигателей» 
по специальностям 130400 - «Ракетные двигатели»

Автор-составитель профессор кафедры АСЭУ
Гимадиев А.Г.
системы ЖРДУ ракет-носителей
В данной лекции рассматриваются назначение, упрощенные схемы и особенности систем, обеспечивающих функционирование ЖРДУ ракет-носителей. В конце лекции излагаются специальные требования, предъявляемые к системам ЖРДУ и вопросы для проверки усвоения студентами изложенного материала. 

Рассматриваются кратко системы ЖРДУ: 
1. Топливопитания

2. Заправки и слива 

3. Термостатирования компонентов топлива

4 Барботирования компонентов топлива

5. Циркуляции

6. Захолаживания двигателя

7. Продувки двигателя

8. Регулирования соотношения компонентов топлива
9. Синхронного опорожнения баков
10. Наддува и дренажа  баков
11. Аварийной защиты
12. Автоматического регулирования тяги 

Несмотря на обилие рассматриваемых систем ЖРДУ автор считает, что целостное представление о них можно добиться только в результате их комплексного изучения, особенно на начальном этапе.


Перед началом лекции студентам должен быть роздан материал с рисунками – копиями слайдов презентаций.
1 Система управления ракеты-носителя с ЖРДУ
В системе управления ракет-носителей (РН) жидкостная ракетная двигательная установка (ЖРДУ) является исполнительным элементом. Управление ракетой может осуществляться поворотом двигателей по двум осям или рассогласованием тяг в многокамерной двигательной установке. Во втором случае необходимо изменять тяги двигателей по сигналам системы управления ракеты.
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Рис. 1. - Функциональная схема системы управления ракеты с рассогласованием тяг двигателей: 
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 – скорость полета ракеты; 
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 – угол крена, тангажа и рыскания ракеты; 
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 – давления на входе в регулятор и на его выходе; ПСРУ – программное счетно-решающее устройство; ЭПР – электропривод дроссельного крана регулятора тяги (давления в камере сгорания); 
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 – давления в камерах сгорания четырех двигателей; 
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 – расход горючего в окислительный, двухкомпонентный газогенератор первого двигателя; 
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 – угол поворота привода дроссельного крана регулятора; 1 – ракета-носитель; 2 – датчик положения ракеты в пространстве; 3 – датчик скорости полета ракеты

Управление ракетой осуществляется по углам крена, тангажа и рыскания, а также кажущейся скоростью полета. По угловым датчикам определяется фактическое положение ракеты в околоземном пространстве и эти команды поступают в программное счетно-решающее устройство (ПСРУ), в котором они сравниваются с требуемыми по программе значениями углов 
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. По разнице программных и фактических значений этих углов формируется команда на изменение тяги двигателей. Усиленный сигнал с ПСРУ на изменение тяги двигателя поступает к электроприводу дросселя регулятора расхода топлива. Перенастройка площади дроссельного крана регулятора приводит к изменению расхода подмешиваемого в газогенератор компонента топлива, что приводит к изменению температуры газа на выходе из газогенератора, к изменению мощности турбины, частоты вращения ротора ТНА и, как следствие, к изменению расхода основных компонентов в камеру сгорания и тяги двигателя. 
Так как ракета как объект управления является более инерционной, по сравнению с двигателями, то сигналы о тягах двигателей (давлениях 
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 в камерах сгорания) поступают в ПСРУ для упреждающего изменения углов 
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 сверх допустимой нормы. Таким образом, по сигналу с ПСРУ двигатель настраивается на определенную тягу, и эта операция выполняется в результате изменения настройки регулятора тяги.

Движение ракеты на активном участке траектории определяется равнодействующей трех сил: тяги двигателей P, сил аэродинамического сопротивления X и силы тяжести 
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. Для осуществления различных маневров на траектории, например программных разворотов, компенсации возможных отклонений от расчетной траектории, необходимо изменять равнодействующую этих сил. Поскольку применение аэродинамических сил хотя и возможно, путем поворота воздушных рулей, но малоэффективно, а изменение силы тяжести невозможно, то управлять полетом ракеты можно только изменяя величину и направление вектора тяги двигателей.


[image: image15.wmf]Система управления ракетой в общем случае состоит из системы наведения, системы угловой стабилизации. Система наведения управляет движением центра массы ракеты на активном участке траектории, т.е. управляет тремя составляющими скорости: продольной, боковой и нормальной. Соответственно система наведения состоит из трех каналов: канал регулирования кажущейся продольной скорости (система РКС), каналы боковой и нормальной стабилизации. Датчиками системы наведения служат акселерометры, установленные на гидростабилизированной платформе ракеты.

Акселерометр измеряет кажущееся ускорение, т.е. ускорение ракеты, находящейся в поле сил тяготения, а после интегрирования ускорения определяется кажущаяся скорость, которая сравнивается с программным значением. 

Система регулирования кажущейся продольной скоростью ракеты (РКС)

Акселерометр измеряет кажущееся ускорение, т.е. ускорение ракеты, находящейся в поле сил тяготения, а после интегрирования ускорения определяется кажущаяся скорость, которая сравнивается с программным значением. РКС обеспечивает получение в конце активного участка траектории заданного значения продольной кажущейся скорости. Это достигается изменением скорости согласно программе полета, тем самым гарантируется точность выполнения баллистической задачи вывода на заданную орбиту или попадания в цель.
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Рис. 2. Структурная схема системы РКС

Основные возмущения, действующие на систему РКС:

· отклонения секундных расходов топлива, величины удельной тяги, массы ракеты, из-за температурных колебаний окружающей среды;

· ошибки в настройке двигательной установки;

· отклонение  тяги двигателя 
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 из-за работы регулятора системы СОБ;

· разброс импульса последействия тяги первых ступеней;

· разброс лобового сопротивления ракеты из-за действия продольной составляющей ветра.

Каналы боковой и нормальной стабилизации
обеспечивают полет по заданной траектории за счет поддержания нулевых значений боковой и нормальной скоростей.

Система угловой стабилизации
управляет движением ракеты вокруг центра массы. Управление осуществляется раздельно в каждой из трех плоскостей – тангажа, рысканья и крена. Автомат стабилизации обеспечивает неизменность направления вектора продольной
 скорости ракеты и угла крена, а также изменения этих величин в соответствии с заданной программой.

Вид программ изменения угла тангажа и крена (задается или как функция времени, или как функция кажущейся скорости). По каналу рыскания программой обычно задается нулевой угол.

Чувствительными органами автомата стабилизации являются контрольно-измерительные датчики гироскопических приборов. Полученные сигналы рассогласования после усиления поступают на исполнительные органы (рулевые машины). Для обработки сигналов рассогласования, поступающих от гироскопов, датчиков угловых скоростей (ДУС), датчиков ускорений и т.д., могут использоваться бортовыми ЦВМ.

Для стабилизации ракеты на активном участке требуются значительные по величине управляющие силы и моменты, т.к. момент инерции ракеты, особенно в плоскостях тангажа и рыскания, может быть весьма значителен. 
Стабилизация может осуществляться с помощью газоструйных и воздушных рулей, вспомогательных двигателей, поворотных сопел, поворотом маршевых двигателей и т.п. Пример применения газоструйных и воздушных рулей – ракета «ФАУ-2», при этом надо отметить, что двигатель этой ракеты из 25 тонн тяги около 600 кгс терял на газоструйных рулях. Это очень много. Поэтому, сейчас газоструйные рули применяются лишь на некоторых боевых ракетах тактического назначения. Обычно они используются вместе с воздушными рулями, располагаемыми на стабилизаторах. Ясно, что при выходе из плотных слоев атмосферы воздушные рули полностью теряют свою эффективность.

Пример применения рулевых двигателей, работающих на основных компонентах топлива – ракета-носитель «Восток». Рулевые сопла могут действовать на газогенераторном газе. При двигательной установке с одним двигателем  он может устанавливаться на карданной подвеске, что позволяет изменять направление тяги в двух плоскостях. Если ДУ состоит из нескольких двигателей, то двигатель достаточно поворачивать только в одной плоскости (недостаток – большие габариты и масса системы подвески).

Наиболее оптимальным является способ управления вектором тяги путем рассогласования тяг отдельных двигателей многодвигательной установки.

2 Система топливопитания


Предназначена для бесперебойного питания камеры сгорания ЖРД компонентами топлива с заданными расходами и давлениями, определяемыми САР тяги. Система топливопитания включает в себя: баки с компонентами топлива; трубопроводы, по которым подаются компоненты топлива от баков до ТНА; устройства коррекции динамических характеристик трубопроводов (демпферы); непосредственно ТНА; внутридвигательные каналы, включая топливные форсунки.
3 Система заправки и слива ЖРДУ

Система заправки и слива основных компонентов топлива служит для подачи в баки нужного количества топлива требуемой кондиции в процессе подготовки РН к пуску и проведения слива компонентов при несостоявшемся пуске. Существуют два основных метода заправки: массовая и объемная. Массовая заправка заключается в подаче постоянной массы каждого компонента топлива в соответствующие баки, объемная заправка предусматривает выдерживание с определенной точностью заправляемого объема обоих компонентов, при этом масса каждого из них переменна и определяется температурой, сортностью и другими характеристиками. 


В процессе заправки, когда компонент из наземного хранилища поступает в баки, газовая полость последних должна сообщаться с окружающей средой, в противном случае баки могут быть разрушены за счет повышения в них давления. Процесс заправки любой РН ограничен ее продолжительностью, что предопределяет необходимые проходные сечения трубопроводов и дренажного клапана, а при заправке криогенных топлив и условиями, обеспечивающими минимальные потери компонента на испарение и исключающими возникновение провалов давления в газовом объеме бака за счет его охлаждения.


Провалы давления могут привести к разрушению баков, так как последние, как правило, выдерживают лишь незначительное внешнее избыточное давление.


Система заправки и слива компонентов топлива имеет наземную и бортовую части, причем бортовая состоит из подводящего трубопровода, заправочного клапана, наполнительного соединения, отстыковываемого средствами наземного комплекса перед стартом РН, устройства, направляющего или локализующего поток в определенной части бака, и дренажного устройства (клапана). 


Система заправки криогенных компонентов топлива также используется и для корректировки их уровня непосредственно перед пуском РН после ее продолжительной стоянки в заправленном состоянии или же для подпитки (восполнения) потерь компонента на испарение.


Слив топлива из баков в наземные хранилища в случае отмены пуска проводится при закрытых дренажных устройствах и избыточном давлении в баках. Помимо слива по линии заправки предусмотрен и аварийный слив из нижней точки бака при открытых дренажах самотеком. Система аварийного слива включает клапан аварийного слива, устанавливаемый на баке, и трубопроводы отвода компонента в наземные емкости.

4 Система термостатирования компонентов топлива


Система трмостатирования компонентов топлива свойственна РН с длительным временем нахождения в заправленном состоянии на пусковой установке при использовании высококипящих компонентов топлива с узким или односторонним температурным диапазоном существования в жидкой фазе и криогенных компонентов топлива в целях исключения их потерь на испарение. Система термостатирования, сужая температурный диапазон хранения компонента на борту РН, также улучшает условия работы двигателя по температуре компонента на входе, более полно использует объемы баков.


Система термостатирования для высококипящих компонентов топлива работает следующим образом. В процессе стоянки заправленной РН компонент в баке либо охлаждается, либо нагревается, что вызывает изменение его среднебаковой температуры. Учитывая длительность стоянки и требования готовности ракеты-носителя к пуску, устанавливают цикл «слив части прогретого (или охлажденного) компонента – заправка новой порции переохлажденного (или подогретого) компонента», для которого операции термостатирования выполняют по линиям системы заправки.


При применении криогенных компонентов топлива и наличии системы термостатирования в составе стартового комплекса РН последнюю заправляют компонентами, охлажденными ниже температуры кипения (переохлажденными компонентами). При стоянке РН происходит прогрев компонента и его расслоение в баке (более теплые слои располагаются в верхней части). Учитывая требования готовности РН к пуску, устанавливают цикл «слив компонента из нижней части бака - подача переохлажденного компонента в его верхнюю часть на прогретые слои», при этом компонент сливают по линии заправки, а подают на борт через внутрибаковый коллектор термостатирования, расположенный в верхней части бака, и линию подачи компонента в коллектор с необходимой арматурой. Обычно подобная система термостатирования работает совместно с системой барботирования.

5 Система барботирования компонентов топлива


Система барботирования компонентов топлива предназначена для интенсивного продавливания через его слой сжатого газа, имеющего малую растворимость в данном компоненте. При барботировании происходит перемешивание жидкости, обеспечивающее выравнивание ее температуры по всей толщине слоя. Применительно к криогенным компонентам топлива при барботировании обычно используют гелий, который, выходя из коллектора в виде мелких пузырьков, пронизывает всю массу компонента в баке и способствует выравниванию и понижению его температуры за счет испарения в пузырьки газа. Недостатком барботирования криогенного топлива является увеличение потерь на испарение и некоторое вспухание уровня. Система барботирования помимо коллектора, расположенного в нижней части бака, включает подводящие трубопроводы и арматуру.

6 Система циркуляции


Система циркуляции предназначена для устранения так называемого гейзерного эффекта, возникающего в трубопроводах подачи криогенного компонента к двигателю из-за перегрева и интенсивного кипения в насыщенном или перегретом столбе криогенной жидкости. Внешне гейзерный эффект проявляется в виде выброса жидкости из трубопровода, причем процесс носит циклический характер. Устранение гейзерного эффекта достигается циркуляцией компонента в трубопроводе подачи путем создания циркуляционного контура: бак – теплоизолированный трубопровод подачи – неизолированный трубопровод циркуляции, подстыкованный к расходной магистрали в ее нижней точке (обычно на двигателе вблизи клапана циркуляции), – бак. Приток тепла к двум указанным трубопроводам неодинаков; в одном из них компонент более нагрет и менее плотен, чем в других. Менее плотный и более нагретый компонент по трубопроводу циркуляции поступает в бак, поднимается к поверхности и, закипая, охлаждается, а компонент в трубопроводе подачи охлаждается за счет поступления новых порций из бака. Таким образом, в системе устанавливается непрерывное перемещение компонента и вся система приходит в равновесное состояние. При «холодном» запуске система циркуляции, как правило, совмещена с системой захолаживания двигателя.

7 Система захолаживания двигателя

Система захолаживания двигателя предназначена для охлаждения конструкции двигателя, работающего на криогенном компоненте, в целях исключения интенсивного испарения в его полостях первых порций поступающего криогенного компонента и обеспечения надежного и устойчивого процесса запуска. При захолаживании криогенный компонент через отсечный клапан при открытом клапане циркуляции, расположенном на двигателе, самотеком заполняет его внутренние полости. Для ускорения захолаживания в трубопровод циркуляции подают газообразный гелий, что увеличивает скорость циркулирующего потока.
8 Система продувки двигателя

Система продувки двигателя служит для замещения атмосферного воздуха, компонентов топлива, продуктов сгорания или газогенерации в его внутренних полостях и в системах ДУ воздухом, нейтральным или специальными газами. Продувка обеспечивает надежность запуска и выключения двигательной установки и обычно проводится по линии горючего; ее продолжительность определяют опытным путем при отработке двигателя. Продувка, предшествующая запуску двигателя, не только «прочищает» тракт, но и подготавливает его к рабочему состоянию, а момент ее окончания согласуется с подачей сигнала «Запуск». Послепусковая продувка, выполняемая по выключению двигателя, освобождает его тракты от компонентов, исключает нежелательные явления при догорании подтекающего топлива и существенно снижает импульс тяги последействия. На ДУ первых ступеней предпусковая продувка проводится от наземной системы, ДУ последующих ступеней – от предыдущей ступени, а отработавших РБ – от системы, расположенной на самом блоке. Система продувки состоит из баллонов с запасом газа высокого давления, коллекторов, трубопроводов подвода газа к двигателям и арматуры и включается по сигналу СУ.

На двигателе предусмотрены три системы продувки: продувка полостей горючего КС и ГГ на запуске; продувка промежуточной полости THA; продувка камеры на останове.


Система продувки на запуске предназначена: для исключения попадания окислителя в магистрали горючего камеры и газогенератора; для обеспечения эмульсионного запуска двигателя, позволяющего осуществить медленный выход двигателя на режим промежуточной ступени.

Система продувки промежуточной полости предназначена для исключения проникновения в промежуточную полость из насосов компонентов топлива и предотвращения образования в ней взрывоопасной смеси.

9 Система автоматического регулирования тяги


Система автоматического регулирования (САР) тяги или давления в камере сгорания двигателя предназначена для поддержания на заданном уровне или изменения по программе в пределах допустимой погрешности тяги без вмешательства человека – оператора. В такой САР двигатель называют объектом регулирования, а устройство, при помощи которого осуществляется регулирующее воздействие на него – регулятором.

Для пояснения сути функционирования САР ЖРД рассмотрим систему регулирования давления в КС ЖРД с однокомпонентой вытеснительной системой топливопитания. Давление в КС двигателя устанавливается программным механизмом ПМ (рис. 3), сигнал на выходе которого сравнивается в элементе сравнения ЭС с усиленным сигналом от датчика давления, установленного в камере сгорания. При отклонении тяги от программного значения по тем или иным причинам появляется сигнал на выходе элемента сравнения ЭС, который усиливается в усилители мощности У, и подается на вход в электропривод ЭП. Электропривод, изменяя затяжку пружины газового редуктора, изменяет давление наддува бака с топливом. Расход топлива изменяется и давление в камере сгорания двигателя становиться равным программному значению. Сигнал с выхода элемента сравнения ЭС становиться равным нулю и процесс регулирования прекращается.
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	Рис. 3. Функциональная схема САР давления в камере сгорания однокомпонентного ЖРД с вытеснительной системой топливопитания: ДД – датчик давления; УН – усилитель напряжения; ЭС – элемент сравнения; ПМ – программный механизм; УМ – усилитель мощности; ЭП – электропривод




10 Система регулирования соотношения компонентов топлива

Соотношение компонентов топлива (окислителя и горючего) может существенно влиять на процесс горения в камере сгорания и газогенераторе двигателя. Отклонение коэффициента соотношения компонентов в основной камере сгорания на номинальном режиме работы двигателя не приводит к сильному отклонению температуры и газовой постоянной в камере сгорания и как следствие изменению тяги двигателя. Поэтому не всегда предусматривается специальная САР соотношения компонентов топлива в основной камере сгорания двигателя. В этом случае соотношение компонентов косвенно поддерживается системой регулирования расхода компонентов  топлива или системы синхронного опорожнения баков.


В жидкостном газогенераторе (ЖГГ), работающем на избытке одного из компонентов топлива, наблюдается обратная картина, т.е. незначительное изменение соотношения компонентов (
[image: image19.wmf]c

) приводит к существенному изменению его выходного параметра (температуры газа). Поэтому требования по точности поддержания 
[image: image20.wmf]c

 в ЖГГ более жесткие. Следует отметить, что за счет изменения соотношения компонентов 
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 в ЖГГ при помощи регулятора расхода производится изменение частоты вращения ротора турбонасосного агрегата (ТНА), расхода компонентов топлива и, в конечном счете, тяги двигателя.

11 Система синхронного опорожнения баков 

Система синхронного опорожнения баков (СОБ) позволяет существенно снизить величины гарантийных запасов компонентов топлива, что повышает дальность стрельбы или позволяет увеличить полезную нагрузку. Кроме того, система СОБ позволяет снизить требования к точности заправки баков компонентами, это упрощает эксплуатацию ракеты.

Наличие системы СОБ исключает необходимость стабилизации соотношения компонентов в ЖРД.

Основные возмущения, действующие на систему СОБ:

· перелив одного из баков;

· ошибка подстройки двигателя на расчетное значение соотношения компонентов;

· разброс плотности компонентов топлива за счет сортности, влияние изменения температуры топлива в баках;

· работа системы РКС.

Чувствительными элементами СОБ являются датчики уровня компонентов топлива, которые устанавливаются в каждом из баков. Типы датчиков – емкостные, индуктивные, ультразвуковые и т.д. По сравнению показаний датчиков вырабатывается команда, в соответствии с которой изменяется проходной сечение дросселя системы СОБ, установленного на одной из топливных магистралей двигателя. В результате увеличивается или уменьшается соотношение компонентов топлива. Известны ЖРДУ, где дроссели устанавливаются по обеим линиям подачи топлива, но обычно дроссель устанавливают по линии подачи горючего.

Дроссель системы опорожнения баков (СОБ) является исполнительным органом системы автоматического опорожнения баков ракеты. Изменяя расход горючего в камеру сгорания двигателя путем изменения гидравлического сопротивления магистрали, дроссель изменяет соотношение расхода компонентов топлива через двигатель.

Управление дросселем производится с помощью электромеханического прибора по сигналам от системы СОБ ракеты.

Надо отметить, что изменение компонента ограничивается таким образом, чтобы диапазон изменения соотношения компонентов составлял не более 3…5% от расчетного значения. Это делается для того, чтобы двигатель не вышел за диапазон области изменения тяги, где могут быть ощутимые потери удельного импульса.


Для определения степени несинхронности опорожнения баков чсто применяются датчики расхода компонентов, сигнал с выхода которых подается в счетно-решающее устройство, которое в свою очередь подает сигнал на дросселирование одного из компонентов (который израсходован меньше).


В отличие от САР давления газа 
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 система СОБ включает в себя инерционные объекты в виде баков, характерное время выработки которых исчисляется десятками секунд, поэтому требования к динамическим характеристикам этой системы менее жесткие.

12 Система наддува и дренажа  баков 

Необходимость САР давления наддува компонентов топлива в баках обусловлено требованием обеспечения кавитационного запаса насосов ТНА с учетом давления насыщенных паров. Особенно жесткие требования к этой системе предъявляются к ЖРД с криогенными компонентами. Объектом регулирования в этой системе являются газовые полости топливных баков, а регулятор – агрегат поддерживающий давление в баках. Объект регулирования является инерционным, поэтому особых требований по динамическим характеристикам  к этой САР не выдвигаются.

САР давления газа в баках может быть построена по разомкнутой (без контроля давления) и замкнутой (с обратной связью) схемам. 
Наддув баков может осуществляться как от отдельного источника давления, так и парами основных компонентов, а также по комбинированной схеме.

Давление наддува определяется из условия обеспечения необходимого давления на входе в насос с учетом величины статического давления столба жидкости и гидравлических потерь в подающем тракте. Обычно величина давления наддува в баках РН находится в пределах 0,2…0,4 МПа. По схеме получения рабочего тела (газа наддува) и его параметрам системы наддува могут быть  газогенераторными, испарительными, с газовым аккумулятором давления и т. п., но принципиальное устройство их в целом является типовым.


В системе с газовым аккумулятором давления основными элементами являются:

· баллоны высокого давления с газом (чаще всего азотом или гелием);

· теплообменник;

· система трубопроводов и арматура;

· распределительные устройства, расположенные в баках.


Компоновка баллонов определяется условиями обеспечения минимальной длины магистралей, приемлемой поперечной центровки, удобства подключения и отстыковки зарядных устройств, наиболее рациональной прокладки трасс трубопроводов и размещения арматуры. Для уменьшения общего количества баллонов высокого давления применяют или подогрев газа на выходе его из баллонов, или первоначальное охлаждение газа в баллонах, или то и другое вместе. Подогрев газа обеспечивается теплообменником системы наддува, а его охлаждение – за счет размещения баллонов в баках. Максимальная температура газов наддува обусловливается прочностью материала бака в зоне подвода газа и допустимым прогревом верхнего слоя компонента топлива


Система дренажа необходима для исключения передавливания топливных баков давлением насыщенных паров (криогенных компонентов) или избыточным давлением за счет нештатной работы системы наддува баков.


Эти два регулятора, как правило, делают совмещенными, т.е. в одном агрегате реализуются функции наддува и дренажа баков. Основным элементом этого агрегата является регулятор давления газа, к собственной устойчивости которого предъявляются жесткие требования. Неустойчивость регулятора является причиной быстрого износа седла клапана, вибрации и разрушения самого агрегата.

13 Система аварийной защиты 
Система аварийной защиты двигателя (САЗ) контролирует работу двигателя по ряду параметров, в зависимости от их изменения выявляет аварийную ситуацию и через систему управления ракетой вырабатывает команду на выключение двигателя и на срабатывание системы аварийного спасения (САС) полезного груза. САС включает в себя датчики, непрерывно измеряющие контролируемые параметры, систему логической обработки результатов измерения. Определение аварийной ситуации двигателя проводится по одному из параметров.

Прочие системы


Кроме систем, рассмотренных выше, в состав ЖРДУ входят и другие системы, обеспечивающие ее нормальное функционирование: зарядки баллонов сжатыми газами; питания рулевых машин основного двигателя и ряд др.

Система зарядки сжатых газов предназначена для заправки используемых на РН газов (азот). Система питания рулевых машин основного двигателя служит для подачи давления в рабочие полости рулевой машины с целью отклонения двигателя в случае его использования в качестве исполнительного органа СУ и включает насос, соединенный трубопроводами через золотниковые устройства с рабочими объемами рулевой машины, и специальную турбину для его привода, которая работает либо на отборе рабочего тела от основного двигателя, либо от автономного источника питания.


Системы, обусловленные конструктивными особенностями двигателя, обеспечивают его надежный запуск, работу на основном режиме и выключение. К ним относят системы вентиляции промежуточных полостей ТНА, продувки стояночных уплотнений ТНА. Рассмотренный перечень систем ДУ нельзя считать исчерпывающим; по мере развития ракетостроения он неизбежно будет дополняться все новыми и новыми системами.


В качестве примера рассмотрим пневмогидравлическую схему ЖРДУ с дожиганием и отбором газа для турбины ТНА из тракта охлаждения камеры сгорания (рис. 4). При запуске открывается клапан 1. Под давлением самонаддува происходит заливка насосов ТНА 2 и магистралей компонентов топлива до клапанов 4 и 11. Часть газообразного кислорода 
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 и водорода 
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 поступают в воспламенитель 9 и зажигаются с помощью электроискровых свечей. Остаток 
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 дренируется через клапан 5, который закрывается при поступлении в бортовую ЭВМ сигнала о поступлении горячего газа в КС. Давлением горючего открывается  его главный клапан 4 и водород  через регулятор 3, турбину ТНА и нижнюю полость головки поступает в КС 7. При этом верхняя полость головки продувается гелием через обратный клапан 12.
Для раскрутки турбины достаточно тепловой энергии, получаемой водородом от стенок корпуса КС. После достижения определенного давления за насосом кислорода открывается главный клапан окислителя 11, закрывается обратный клапан продувки 12 и кислород через регулятор 10 и верхнюю полость головки поступает в КС, где начинается горение. Одновременно через обратные клапаны 6 пары компонентов топлива поступают в баки для их наддува, причем кислород газифицируется в теплообменнике 8. Подогрев водорода в тракте охлаждения корпуса КС увеличивается и двигатель плавно выходит на основной режим работы.
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Рис. 4. Пневмогидравлическая схема ЖРДУ с дожиганием и отбором газа для турбины ТНА из тракта охлаждения камеры сгорания двигателя: 1 – клапан подачи компонентов топлива; 2 – турбонасосный агрегат; 3 – регулятор тяги двигателя; 4 – главный клапан горючего; 5 – дренажный клапан; 6 – обратный клапан наддува; 7 – камера сгорания; 8 – теплообменник – газификатор; 9 – воспламенитель; 10 – регулятор соотношения компонентов топлива; 11 – главный клапан окислителя; 12 – обратный клапан продувки
Тяга двигателя устанавливается по сигналу от системы РКС (рис. 5). Отклонение кажущейся скорости ракеты от заданного программой значения фиксируется датчиком 
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, усиливается и подаётся на электропривод дроссельного крана ДК 3. Расход газообразного водорода на турбину изменяется, расходы компонентов топлива на выходе из насосов изменяются, что приводит к изменению давления в КС и тяги двигателя. Ускорение ракеты изменяется и кажущаяся её скорость приближается к программному значению.

В двигателях с дожиганием газогенераторного газа на основе подогрева одного из компонентов в ЖГГ, работающих на основных компонентах топлива, весь расход одного из компонентов топлива поступает в газогенератор, где происходит его разложение или же к нему подмешивается часть расхода другого компонента с таким расчетом, чтобы температура газа на входе в турбину не превышала допустимую величину.
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	Рис. 1.5.2 – Функциональная схема системы регулирования 
тяги ЖРДУ по сигналу от РКС




При подмешивании компонента в ЖГГ происходит горение топлива в определенной зоне, продукты сгорания которой подогревают основной компонент топлива. Для обеспечения требуемого напора подмешиваемого в ЖГГ компонента за основным насосом устанавливается дополнительно малорасходный насос. После расширения в турбине газ вводится в КС, куда поступает другой компонент и процесс в камере протекает при оптимальном соотношении компонентов. Если используется окислительный ЖГГ, то для раскрутки ТНА необходима установка отдельной пусковой пиротурбины. Объясняется это тем, что пороховой газ имеет восстановительные свойства и при смешении его с газом окислительного ЖГГ в турбине будет происходить догорание, сопровождающиеся повышением температуры, что недопустимо.

14 Специальные требования, предъявляемые 
к некоторым системам ЖРДУ
К ЖРД предъявляются как общие требования, не зависящие от конкретных условий его эксплуатации, так и специальные требования. Общие требования в свою очередь делятся на технические, производственно-экономические и эксплуатационные.

К основным техническим требованиям относятся:

- экономичность работы, определяемая удельным импульсом тяги;

- надежность в течение заданного времени работы;

- малые удельная масса и габариты при заданной тяге; 

- устойчивая работа на всех режимах и при переходе с одного режима на другой;

- ограниченное «вредное» влияние на ракету (высокий уровень вибрации, неуравновешенных сил и моментов);

- малое время на подготовку к запуску.

К производственно-экономическим требованиям относятся:

- простота и технологичность конструкции;

- применение недефицитных и дешевых материалов;

- наименьшая стоимость двигателя при заданных выходных параметрах.

Эксплуатационные требования определяются:

- возможностью осмотра, проверки и быстрой заменой агрегатов;

- удобством монтажа двигателя на ракете;

- временем хранения двигателя, включая заправленное состояние;

- условиями транспортировки на дальние расстояния в собранном виде или по частям.

Специальные требования к двигателю и к его системам в основном связаны с обеспечением заданных их динамических свойств. Это связано с тем, что ЖРД относится к высоко динамичным объектам, в котором рабочие процессы происходят за доли секунды. Динамические процессы в ЖРД происходят во время его запуска, перехода на промежуточную и основную ступени тяги, регулирования тяги на основном этапе полета ракеты и выключения двигателя. Требования к динамическим процессам в двигателе связаны с ограничениями давления в камере сгорания или тяги, давления и расхода компонентов в топливоподводящих магистралях и агрегатах, с обеспечением устойчивости системы управления и заданных показателей качества регулирования основных ее параметров.

Некоторые ограничения, накладываемые на процесс изменения давления газа в камере сгорания двигателя, показаны на рис. 4. 
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Рис. 4. Циклограмма работы двигателя во время полета ракеты

Участок 
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 с момента запуска двигателя «Зп» до команды перевода с промежуточной ступени тяги на главную «Гл» имеет следующие ограничения:

- скорость нарастания тяги (давления в камере сгорания) сверху 
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ограничена ударно-волновыми нагрузками, действующими на конструкцию ракеты в момент ее старта;

- скорость нарастания давления снизу 
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 ограничена требованием уменьшения массы сгоревшего топлива на этом участке работы двигателя и необходимостью быстрого прохода зоны критической частоты вращения ротора ТНА.

Следующее ограничение на предварительной ступени тяги двигателя это не превышение заброса тяги выше допустимого уровня 
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 - допустимое значение тяги двигателя, которое составляет 50…70% от 
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 в момент срабатывания концевых выключателей подъема. С этого момента начинается отсчет времени полета ракеты – так называемый условно “нуль” времени. Указанное требование связано с недопустимостью подскока ракеты на старте.

Выполнить указанное требование сложно, так как на этом участке агрегаты регулирования тяги двигателя функционируют неэффективно. Обычно эти требования удовлетворяются подбором мощности пусковой турбины, интенсивности и длительности продувки магистралей двигателя. В результате можно обеспечить эмульсионный (плавный) запуск двигателя.

Выбор соотношения между тягами 
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 и 
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 определяется из соображения устойчивости ракеты на начальном участке полета: когда скорость мала и устойчивость обеспечивается путем увеличения тяги. 

На предварительной ступени тяги двигателя ограничение давления в камере сгорания связано с недопустимостью заброса тяги выше допустимого уровня, определяемого отрывом ракеты от пусковой площадки.

Участок 
[image: image38.wmf]2
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 – переход с предварительной на главную ступень тяги происходит под контролем автоматики двигателя. В этот момент также действуют ограничения давления: сверху – недопустимостью большой скорости вращения ротора ТНА, которая могла бы привести к провалам давления на входах в насосы и соответственно к кавитационному срыву, снизу – необходимостью уменьшения массы сгоревшего топлива на этом участке и быстрым прохождениям зоны неустойчивого горения в камере сгорания.

Требования на участке 
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t

 связаны с обеспечением устойчивости системы регулирования тяги двигателя и заданных показателей качества регулирования. Необходимо, чтобы двигатель с регулятором тяги удовлетворял требованиям по быстродействию и точности выполнения команд, поступающих от систем управления кажущейся скорости, систем стабилизации ракеты и опорожнения баков.

Требования к изменению давления на участке останова 
[image: image40.wmf]4
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, начиная с команды на выключения двигателя «КВ», обусловлены двумя причинами. В многокамерных двигателях необходимо обеспечить одинаковый импульс последействия тяги каждой камеры во избежание значительных моментов сил, которые могли бы повернуть ракету. В однокамерных двигателях необходимо обеспечить стабильный (постоянный) импульс последействия тяги для более точного задания конечной скорости ракеты. 

В процессе работы двигателя давления на входах в насосы ТНА имеет колебательный характер, что связано с большой добротностью топливоподводящей системы “бак-трубопровод-насос”. Такая система обладает акустической емкостью полости на входе в насосы 
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, акустической индуктивностью трубопроводов 
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 и их гидравлическими сопротивлениями 
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, где  
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 - плотность компонентов топлива; 
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 - скорость распространения звуковых волн в трубопроводе; 
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 - длина трубопровода; 
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 - площадь проходного сечения трубопровода;  
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 - приведенный объем полости на входе в насос.

Добротность таких систем, определяемая как отношение всей колебательной энергии к ее потере велика. Из соображений экономии энергетики наддува баков (давления наддува) стремятся уменьшить потери давления на трение по длине трубопроводов.

Давление на входе в насосы изменяется при разгоне и останове компонентов топлива, вызванных работой ТНА.
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	Рис. 6. Характерное изменение давления на входе в насос ЖРДУ в процессе запуска и останова двигателя




Рассмотрим ограничения на давление на входе в ТНА 
[image: image50.wmf]()

вх

Pt

 в процессе запуска и останова двигателя. В точках провала давления на участках 
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 и 
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 давление 
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 должно быть не ниже минимального допустимого значения с точки зрения бескавитационной работы насоса: 
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, где 
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 - давление насыщенных паров; 
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 - кавитационный запас по давлению.

Величина давления 
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 на участке 
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 должна быть больше, чем, на 
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, что объясняется приводом турбины ТНА от газогенератора, более мощного, чем пиротурбина. Кроме того, провал давления на участке 
[image: image60.wmf]2

t

, труднее прогнозировать из-за неопределенности фазы команды “Гл” по отношению к колебаниям 
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 на предыдущем участке 
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. Наиболее неблагоприятный случай, когда этот момент “Гл” приходится на провал давления 
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 в предыдущем колебательном процессе. С точки зрения колебательного «кавитационного срыва» точка “Гл” на 
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 очень опасна, так как в это время газогенератор очень чувствителен к изменению соотношения компонентов топлива.

В случае аварийного исхода работы ЖРДУ эта точка “Гл” на процессе 
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 подвергается тщательному анализу, поэтому давление на входе в насос измеряется двумя или большим числом датчиков динамического давления для обеспечения достоверности регистрируемой информации.

Величина 
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 на участке 
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 и 
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 ограничена сверху максимальным допустимым напряжением в трубопроводах или их прочностью. Особую опасность представляет 
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 на участке 
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, когда возникает гидравлический удар или закрытие главного клапана компонентов топлива. Для снижения 
[image: image71.wmf]max
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 принимают специальные мероприятия: ступенчатый (плавный) останов ЖРДУ; закрытие главных клапанов на фоне уменьшения частоты вращения ротора ТНА; применение на входах в насосы гидравлических демпферов, хотя они и предназначены несколько для других целей (частотной отстройки системы “ракета – баки – трубопроводы - двигатель”).

В требованиях к ДУ часто выдвигаются ограничения ряда внутри двигательных параметров (температуры газов в газогенераторе, частоты вращения ротора ТНА, соотношения компонентов и других) в процессе запуска и останова двигателя. Большое значение имеет определение максимальных значений указанных параметров на стадии проектирования и доводки ДУ с целью предотвращения забросов и провалов параметров, могущих привести к потере устойчивости рабочего процесса или к аварийному исходу испытаний.
Вопросы для проверки усвоения студентами

лекционного материала

1. По каким параметрам управляется ракета-носитель в полёте?

2. Для чего необходимо регулировать кажущуюся скорость ракеты-носителя и как это осуществить?

3. Какие системы обеспечивают функционирование ЖРДУ?

4. Каким образом производится регулирование тяги ЖРД?

5. Для чего предназначена система наддува и дренажа ЖРДУ?

6. Как влияет соотношение компонентов топлива на процессы в основной камере сгорания ЖРД и газогенераторе?

7. Каким образом поддерживается температура криогенных компонентов топлива в баках РН на старте?

8. С какой целью проводится продувка полостей двигателя перед его запуском?

9. К чему может привести несоблюдение ограничений по тяге ЖРД в момент перехода его с промежуточной ступени тяги на главную?

10. От чего зависит давление на входах в насосы ТНА и как предотвратить их провалы?
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