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(57) 1. Рідинна ракетна рушійна установка щільно-
го компонування з регульованим вектором тяги,
що містить паливні баки, ракетний двигун з турбо-
насосною системою подачі палива в камеру зго-
рання, органи регулювання вектора тяги двигуна,
розподільні та регулюючі пристрої, яка відрізня-
ється тим, що в ній сукупно застосовані блок ос-
новних баків пального і окислюючого компонентів
палива циліндричної, сферичної або конусоподіб-
ної форми, однокамерний ракетний двигун з тур-
бонасосною системою подачі палива в камеру
згорання без допалювання вихлопного турбінного
газу, який щільно закомпонований і закріплений по
центру під основними паливними баками, система
вихлопу відпрацьованого турбінного газу в надзву-
кову частину сопла, органи регулювання вектора
тяги камери двигуна шляхом уприскування окис-
люючого компонента палива в надзвукову частину

сопла двигуна, блок підвісних тороподібних пали-
вних баків, розташованих у просторі хвостового
відсіку рушійної установки навколо нерухомого
однокамерного ракетного двигуна, який щільно
закомпонований, автоматично роз'ємну гідравліч-
ну систему, що з'єднує основні і відокремлювані
паливні баки і має пристрої забору і подачі компо-
нентів палива з баків до двигуна, які розташовані в
основних паливних баках, і пристрої забору і по-
дачі компонентів палива із тороподібних паливних
баків до основних паливних баків.
2. Рідинна ракетна рушійна установка за п. 1, яка
відрізняється тим, що блок підвісних тороподіб-
них паливних баків закріплений на силовому шпа-
нгоуті нижнього основного паливного бака і на си-
ловій рамі двигуна автоматично роз'ємними
сполученнями, з'єднаними з системою керування
польотом розгінного блока.
3. Рідинна ракетна рушійна установка за п. 2, яка
відрізняється тим, що роз'ємні сполучення торо-
подібних баків з рамою двигуна виготовлені з на-
прямними, розташованими вздовж двигуна і за-
безпечуючими співвісне, без перекосів, відділення
тороподібних баків від розгінного блока впродовж
дії двигуна, або після його виключення.
4. Рідинна ракетна рушійна установка за п. 3, яка
відрізняється тим, що роз'ємні сполучення торо-
подібних баків з силовим шпангоутом нижнього
основного паливного бака виготовлені з підштов-
хувачами, які забезпечують відділення тороподіб-
них баків від розгінного блока як в умовах польоту
розгінного блока, так і в умовах наземного стендо-
вого відпрацювання рушійної установки.

Винахід належить до ракетної техніки і може
бути використаний в якості маршової двигунної
установки (ДУ) верхніх ступенів ракет та розгінних
блоків космічних апаратів (КА).

Особливістю верхніх ступенів ракет та розгін-
них блоків ракет-носіїв є те,  що в переважній бі-
льшості вони не мають значних резервів по масі і
габаритам. Високі габаритно-масові характеристи-
ки двигунних установок забезпечуються щільною
компоновкою ДУ з використанням нерухомих дви-

гунів, встановлених в просторі тороподібних баків,
або затоплених в паливний бак,  та інше [1,  2,  3].
Безсумнівними перевагами володіють ДУ з регу-
льованим вектором тяги, що створюють одночасно
з осьовою тягою бокові зусилля в каналах керу-
вання по тангажу та курсу.

Відомі рідинні ракетні двигунні установки
(РРДУ) щільного компонування, що забезпечують
високі габаритно-масові характеристики, зокрема
зазначені в [1, стор. 43, 47, 100]. Відомі ДУ розгін-
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них блоків з регульованим вектором тяги описані,
наприклад, у [2 - 5]. Відома також РРДУ щільної
компоновки з регульованим вектором тяги [3].

Більшість ДУ розгінних блоків виконують декі-
лька включень двигунів, при цьому більша частина
палива витрачається на створення імпульсу тяги
двигуна при перших включеннях ДУ. Подальші
включення двигуна і робота ДУ проходять з менш
ніж наполовину наповненими паливними баками
Транспортування конструкції мало заповнених
паливних баків недоцільне, тому що маємо відно-
сно низьку балістичну ефективність ДУ.

Відомі ДУ з паливними баками, які відділяють-
ся від ДУ розгінного блока в навколишнє середо-
вище в час польоту літального апарата (ЛА), на-
приклад, в період паузи між включеннями ДУ [7].
Але такі ДУ не забезпечують регулювання вектору
тяги ДУ з метою керування польотом ЛА, в зв’язку
з чим мають обмежені функціональні можливості.

Найбільш близьким аналогом (прототипом ви-
находу) є РРДУ щільного компонування з регульо-
ваним вектором тяги, яка описана в [1, 3] і показа-
на на Фіг.1. Ця ДУ має бак окислювача (1) і бак
пального (2), розташовані над двигуном (3), що
має щільну компоновку і систему регулювання
вектору тяги.

До загальних істотних ознак прототипу нале-
жить послідовне розташування двох баків із ком-
понентами ракетного палива (окислювача і паль-
ного) Двигун установлений нерухомо і щільно
закомпонований в просторі, обмеженому з боків.
Для поліпшення габаритно-компоновочних харак-
теристик ДУ зі складу двигуна вилучено вихлопні
сопла, що викидають відпрацьований на турбіні
турбонасосного агрегату (ТНА) генераторних газ.
Вихлопний колектор турбіни сполучений газово-
дом з колектором вдуву вихлопного газу, встанов-
леним на надзвуковій частині сопла.

Недоліком двигуна-прототипу є те, що він має
неоптимальні масово-балістичні характеристики
при багаторазовому запуску двигуна та обмежені
можливості щодо збільшення величини імпульсу
тяги двигуна. Для збільшення імпульсу тяги ДУ
необхідно збільшувати запаси палива, розміри
паливних баків і розгінного блока в цілому, що в
більшості випадків недоцільно або неможливо.

В основу винаходу поставлена задача підви-
щення балістичної ефективності ДУ і розширення
її функціональних можливостей шляхом введення
нових схемних і конструктивних рішень.

Поставлена задача вирішується тим, що в ДУ
сумісно застосовано блок основних невідділяємих
паливних баків, розташованих над двигуном, блок
відділяємих торових паливних баків, автоматично
роз'ємна гідравлічна система, що з'єднує основні і
відділяємі паливні баки з пристроями забору і по-
дачі палива з баків, нерухомий двигун щільного
компонування з регульованим вектором тяги по
патенту [3], в якому застосовано систему кільцево-
го вихлопу генераторного газу турбіни ТНА в над-
звукову частину сопла і систему з регульованими
вузлами несиметричної інжекції рідинних компоне-
нтів палива, які встановлені на соплі за кільцевою
щілиною вдуву вихлопного газу турбіні в кожній
площині стабілізації польоту розгінного блока ра-

кети-носія по каналах тангажу та курсу і з'єднані з
системою керування вектором тяги двигуна.

Суть винаходу пояснюється кресленням (Фіг.2
та 3), де показаний запропонований пристрій. Рі-
динна ракетна двигунна установка (Фіг.2) містить
два послідовно розташовані основні, не відділяємі
паливні баки: верхній бак (наприклад, окислювача)
(1) і нижній бак (наприклад, пального) (2). Додат-
кові відділяємі торові паливні баки (один - окислю-
вача (4), другий - пального (5)) розташовані під
основними баками у просторі хвостового відсіку
розгінного блока. У внутрішні зоні додаткових баків
нерухомо і щільно компонується двигун (3) з регу-
льованим вектором тяги (по патенту [3]), принци-
пова схема якого показана на Фіг.3. Двигун містить
камеру згоряння (6) із соплом (7), турбонасосну
систему (8) подачі палива в камеру згоряння без
допалювання вихлопного генераторного газу тур-
біни (9), що містить вихлопний колектор (10), спо-
лучений газоводом (11) із кільцевим колектором
(12) вдуву в сопла через щілину А (розріз А-А) ви-
хлопного газу, розташованим у середній частині
сопла. За щілиною А в кожній чверті сопла (Фіг.3,
розріз Б-Б), у площинах стабілізації ЛА встановле-
ні інтерцепторні вузли керування вектором тяги
двигуна по каналах тангажу та курсу. Кожний ін-
терцепторний вузол (13) (Фіг.3), сполучено із па-
ливною високонапірною магістраллю (14) двигуна і
з приводом (15), на який надходять командні сиг-
нали від системи керування і стабілізації польоту
ЛА по каналах тангажу і курсу.

Пристрій працює таким чином. ТНА 8 подає
компоненти палива в камеру згоряння (6), продук-
ти згоряння полива витікають із сопла (7), створю-
ючи осьову реактивну тягу двигуна. Вихлопний газ
турбіни (9) із колектора (10) по газоводу (11) над-
ходить до кільцевого колектора вдуву (12) і далі
через кільцеву щілину вдувається в надзвукову
частину сопла. Для створення керуючих зусиль по
каналах тангажу і курсу включаються в роботу
один або два діаметрально протилежних вузли
інжекції (13). При цьому привід (15) вузла вприску
(13) по командах від системи керування подає в
сопло робочу рідину;  при цьому в соплі виникає,
відоме з багатьох джерел, наприклад [5], взаємо-
дія потоків, у результаті чого виникає бокова сила,
що створює керуючий момент ЛА.

Після роботи ДУ на перших запусках двигуна,
коли частина компонентів палива, що дорівнює
заправці відділяємих повних баків, буде витраче-
на, ці баки відокремлюються від двигунної устано-
вки і віддаляються по напрямним від ДУ в напрям-
ку, протилежному руху ЛА.

Таке відділення додаткових паливних баків від
двигунної установки з регульованим вектором тяги
можливе тільки в тому разі, коли сумісно застосо-
вані усі указані вище ознаки, що складає новину
винаходу перед його прототипом, а також забез-
печує умови для підвищення балістичної ефектив-
ності двигунної установки в цілому.

Відомо, що у переважній більшості ступені ра-
кет-носіїв відділяються від розгінного блока з час-
тиною корпусу розгінного блока (з корпусом хвос-
тового відсіку розгінного блока. Це значно
зменшує масу розгінного блока в час його автоно-
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много польоту і таким чином набагато підвищуєть-
ся його балістична ефективність. З метою забез-
печення такого відділення корпусу хвостового від-
сіку розгінного блока разом з відділяємою ступінню
ракети-носія відділяємі паливні баки не мають
силових зв'язків з корпусом розгінного блока. Вони
закріплені на силовому шпангоуті нижнього основ-
ного паливного бака і на силовій рамі двигуна ав-
томатично роз'ємними сполученнями (С на Фіг.2),
з’єднаними з системою керування польотом роз-
гінного блока.

При цьому з метою забезпечення соосного
віддалення блока паливних баків від розгінного
блока в термін дії двигуна, або після його виклю-
чення, роз'ємні сполучення блока баків з рамою
двигуна виготовлено з напрямними, розташовани-
ми вдовж двигуна.

З метою більш швидкого відділення цих баків
від розгінного блока, а також з метою забезпечен-
ня наземного стендового відпрацювання системи
їх відділення від розгінного блока, роз'ємні сполу-
чення блока баків з силовим шпангоутом нижнього
паливного бака виготовлено з підштовхувачами.

Відповідно до свого призначення основні і від-
діляємі паливні баки мають надійно забезпечити
живлення двигуна компонентами палива. При
цьому можуть бути застосовані автономні для ко-
жного паливного бака або сумісні пристрої забору
компонентів палива із баків і пневмогідравлічні
системи їх до насосів ТНА двигуна. Сумісні систе-
ми забору і подачі палива до насосів мають пере-
ваги перед повністю автономними, тому що до їх
складу входить менша кількість вузлів, гідроблоків,
підсистем та інше. Враховуючи це, основні і відді-
ляємі баки з'єднані між собою гідравлічною систе-
мою паливного живлення, яка герметично роз'єд-
нується при відділенні додаткових баків.

З метою забезпечення більшої простоти схеми
і надійності двигунної установки пристрої забору
компонентів палива і подачі їх до насосів двигуна
виготовлено тільки в основних паливних баках, а у
відділяємих паливних баках виготовлено систему
перекачування компонентів палива, яка діє в тер-
мін роботи двигуна, коли на паливні баки діє пере-
вантаження від тяги двигуна.

Таким чином, перевагою винаходу перед про-
тотипом є підвищення балістичної ефективності
двигунної установки при зберіганні функціональ-
них можливостей двигуна, високих щільності ком-
понування і габаритно-масових характеристик ДУ,
яка забезпечує регулювання вектора тяги двигуна
на всіх етапах його функціонування.
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