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1. Термины и определения 

СР – суборбитальная ракета – летательный аппарат, предназначенный для 

выполнения задач без выхода на орбиту искусственного спутника Земли 

Ракетный блок – отделяемая часть ракеты-носителя, в общем случае 

содержащая двигательную установку, топливо и конструкцию 

СПГ – сжиженный природный газ, смесь природных углеводородов, обычно 

на 90-95% состоящая из метана. 

НОО – низкая околоземная орбита 

ЖРД – жидкостный ракетный двигатель 

РДТТ – ракетный двигатель твёрдого топлива 

ДУ – двигательная установка 

СУ – система управления 

СУД – система управления движением 

СУФ – система управления функционированием 

ВП – вытеснительная подача компонентов топлива 

НП – насосная подача 

ТНА – турбонасосный агрегат – насосный агрегат, предназначенный для 

подачи компонентов топлива в ЖРД, в котором крутящий момент создаётся 

газовой турбиной 

ЭНА – электронасосный насосный агрегат, предназначенный для подачи 

компонентов топлива в ЖРД, в котором крутящий момент создаётся 

электрическим двигателем 

ВПВ- высококонцентрированная перекись водорода 

ЖК – жидкий кислород 

ЖМ – жидкий метан 

Удельный импульс тяги (удельный импульс) – отношение тяги ЖРД к его 

секундному расходу. Основной показатель экономичности ЖРД. В 

международной системе измерений (СИ) имеет размерность м/с, а в системе 

СГС (сантиметр-грамм-секунда) – с (секунда). 

ПГС – пневмогидравлическая система 

БКС – бортовая кабельная сеть  
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2. Общие положения 

В настоящем записке представлен анализ простейших суборбитальных 

ракет (СР) для достижения в минимальные сроки при минимальных затратах 

условной границы космоса («Линия Кармана», высота 100 км). Желаемая 

масса полезной нагрузки – не менее 1 кг, а масса сухой ракеты – не более 100 

кг. Выбор основного варианта осуществляется на основании сравнения 

количественных и качественных параметров рассматриваемых ракет. 

Рассматриваются одно-и двухступенчатые неуправляемые СР. 

Предпочтение отдаётся одноступенчатым вариантам, которые проще и 

дешевле. Вторую ступень предлагается применять, если одноступенчатая 

ракета не обеспечивает достижения требуемой высоты полёта. При этом 

рассматривается применение доступных видов ракетного топлива, а именно: 

 Однокомпонентное жидкое топливо на основе 

высококонцентрированной перекиси водорода ВПВ (концентрация не 

ниже 85-90%);  

 Двухкомпонентное жидкое топливо: ВПВ (90-95%) в качестве 

окислителя и керосин Т-1 в качестве горючего в соотношении 6,66; 

 Двухкомпонентное жидкое топливо: ЖК- окислитель, ЖМ (СПГ) – 

горючее. 

 Твёрдое смесевое топливо. 

Для упрощения и удешевления конструкции рассматривается только 

вытеснительная система подачи топлива. 

2.1. Исходные данные 

В качестве исходных данных в проекте использованы результаты 

научно-исследовательских и опытно-конструкторских работ, выполненных в 

2014-18 гг. в рамках аванпроектов СР «Тейя» [1], в том числе проектирование 

и испытания стендового ЖРД тягой 20 кгс, работающего на компонентах: 

ВПВ-Керосин Т1. 

2.2. Цели разработки 

Целью разработки является создание демонстрационной СР, 

предназначенной для: 

 Демонстрации достижений компаний ООО «Лин Индастриал» и ООО 

«Национальной космической компании»: создание первой российской 

частной ракеты, способной «коснуться космоса» (преодолеть границу 

100 км); 
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 Стимулирования интереса общественности к ракетостроению и 

космонавтике; 

 Получение реального опыта создания ракетной техники с целью 

использования в более сложных проектах; 

 Отработки технологий создания и эксплуатации СР; 

 Организация и проверка в реальной работе коллектива, способного 

решать относительно сложные задачи ракетно-космического 

проектирования. 

Перспективным результатом станет организация серийного 

производства относительно простой и доступной СР и предложение 

коммерческих услуг на её основе. 

Простейшая  СР в качестве технологического демонстратора для 

отработки параметров и технических решений малых ракет на жидком 

топливе, а именно: 

 Технологии изготовления камер ЖРД тягой от 20 до 500 кгс с 

применением, в том числе, аддитивных технологий; 

 Технологии изготовления баков и топливной арматуры; 

 Верификации расчетных математических моделей; 

 Отработки аэродинамики ракет сверхмалого класса путем лётного 

эксперимента. 
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3. Состояние и перспективы рынка суборбитальных услуг 

В настоящее время в России рынок оказания суборбитальных услуг 

предоставлен исключительно метеорологическими (геофизическими) 

зондирующими ракетами, пуски которых, в основном осуществляются по 

заказу государственных организаций в незначительных количествах. 

Высотные ракеты обычно используются для исследований атмосферы, 

ультрафиолетовой и гамма-астрономии, а также для экспериментов в условиях 

микрогравитации. 

Современный мировой рынок высотных ракет с полезной нагрузкой 50-

200 кг и апогеем выше 100 км составляет около 60 пусков в год с 

незначительными колебаниями, согласно данным JSR Launch Vehicle Database 

[2].  Также значительным в данном сегменте является количество пусков 

мишеней и других тестовых объектов военного назначения, не составляющих 

рынка. Среди пусков гражданского назначения большая часть приходится на 

доставку научной аппаратуры на большие высоты. Поскольку метеозонды не 

поднимаются обычно выше 30 км (рекорд – около 53,7 км), для больших высот 

используются ракеты. 

Зарубежные ракеты: 

 Rohini – серия индийских ракет с массой ПН от 2 до 200 кг с высотой 

полета от 100 до 500 км; 

 Terrier-Orion по программе HyShot университета Квинсленда с высотой 

полёта 330 км; 

 Kavoshgar  - иранские суборбитальные  геофизические ракеты с высотой 

подъема 250 км; 

 SpaceLoft XL – частная ракета компании UP Aerospace. Полезная 

нагрузка 36 кг, высота подъёма 115 км; 

 Maser, Texus, MiniTexus Maxus– семейство шведских ракет с 

возможностью пуска полезных нагрузок массой  от  40 до 800 кг на 

высоты от 80 до 700 км; 

 S-310 – японская одноступенчатая ракета с высотой подъёма до 150 км и 

собственной массой 700 кг; 

 SS-520 – японская двухступенчатая ракета с высотой подъёма 800-1000 

км и массой полезной нагрузки 140 кг; 

 Atea-1 – новозеландская геофизическая ракета с массой ПН 2 кг, 

поднимаемой на высоту 120 км, созданная компанией Rocket Lab; 

 Kartika 1 – индонезийская метеоракета, масса ПН 5 кг, высота подъема 

60 км; 

 Mesquito – метеоракета НАСА с высотой подъема до 100 км; 
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 Kookaburra – австралийская метеоракета с апогеем 75 км и собственной 

массой 100 кг. 

Из отечественных изделий заслуживают упоминания метеорологическая 

ракета «Мера» с массой полезной нагрузки 3 кг и высотой апогея траектории 

100 км и МН-300 –одноступенчатая геофизическая ракета с высотой подъёма 

до 300 км массы полезной нагрузки около 150 кг. Пуски отечественных 

исследовательских ракет проводятся в основном с полигона в поселке Тикси 

на берегу моря Лаптевых и с полигона Капустин Яр. 

Средняя стоимость суборбитального пуска, вне зависимости от массы 

полезной нагрузки, составляет за рубежом порядка одного миллиона долларов, 

причем спрос считается на данном уровне цен неэластичным [3]. На рынке 

практически отсутствует предложение дешевого технического средства с 

высокими потребительскими качествами и умеренной стоимостью. Например, 

пуск американской зондирующей ракеты Terrier-Orion обходится в 240 тыс. $ 

(в ценах 2011 года). На рынке доминируют одноразовые твердотопливные 

ракеты. Существующая научная аппаратура имеет массу, соответствующую 

допустимой для используемых ракет, поэтому снижение массы полезной 

нагрузки для вновь разрабатываемых изделий нецелесообразно без разработки 

новой датчиковой аппаратуры. 

Опрос пользователей данного сервиса показывает, что существенное 

увеличение спроса возможно только при снижении цены до 50-100$/кг с 

текущей величины порядка 1000$/кг. В этом случае количество пусков может 

достигнуть величины 1500 в год [4]. Существуют оценки, что некоторый рост 

начнется с отметки 250$/кг [5]. При этом рост рынка при снижении цены пуска 

ожидаемо приведёт к снижению общей выручки на существующем рынке [6]. 

Следует отметить, что большинство приведенных выше зарубежных 

ракет является прототипами или технологическими демонстраторами 

космических, либо боевых систем. Сильная диверсификация и вызванный 

целями и задачами определенный протекционизм серьёзно затруднят 

проникновение отечественного изделия данного назначения на зарубежный 

рынок. 

Объем отечественного рынка относительно невелик. С 2013 по 2016 год 

было выполнено 14 пусков ракеты «Мера», в том числе отработочные [7], при 

её цене чуть выше полутора миллионов рублей [8]. Для ракеты МН-300 

предполагается проводить три пуска в год [9], при этом цену единичного пуска 

можно по сравнению с отечественными боевыми аналогами оценить в 5-6 

миллионов рублей. 
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Таким образом, платежеспособный спрос на существующем 

отечественном рынке составляет около 25 млн.руб/год, учитывая, что: 

 Закупки высотных ракет в России производятся исключительно в рамках 

государственного заказа, направленного на поддержание стратегических 

предприятий; 

 Высотные ракеты являются фактически доработанными версиями 

серийных боевых и в этом качестве интегрированы во многие 

государственные программы; 

 Полезные нагрузки адаптированы к существующим изделиям; 

 Долю рынка новой высотной ракеты можно оценить максимум в 10% 

или 2-3 миллиона рублей в год.  

Однако, как указано выше, при снижении удельной цены пуска до  

50-100$/кг количество пусков высотных ракет возрастет на более чем на 

порядок (и даже при 250$/кг рост ожидается в несколько раз), фактически 

открывая новый рынок, который практически полностью займет выведение 

научной аппаратуры. При этом ракеты на базе серийных боевых изделий на 

данном рынке не будут конкурентоспособны по ценовым соображениям и из-

за трудностей согласования пуска. Следует отметить, что подобное снижение 

цены открывает для суборбитальных ракет несколько новых рынков, в т.ч.: 

1. Проведение экспериментов; 

2. Дистанционное высотное зондирование Земли; 

3. Обучение студентов профильных вузов. 

4. Реклама; 

5. Сверхскоростные грузовые и пассажирские перевозки; 

6. Космический суборбитальный туризм. 

Особо следует отметить именно последний сегмент. В сегодняшней 

России, в отличие от наиболее развитых стран, студенты ракетостроительных 

специальностей имеют мало возможностей участвовать в экспериментальных 

работах на реальной ракетной технике. Появление на рынке доступной ракеты 

позволит устранить данный недостаток. 

Потенциальными клиентами суборбитальных услуг могут стать: 

 Организации, занимающиеся изучением атмосферы Земли 

(метеорологи); 

 Научно-исследовательские организации, работающие в области 

разработки технологий высокоскоростного полёта; 

 Проектно-конструкторские организации ракетно-космической и 

авиационной отрасли России; 
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 Учебные и научно-исследовательские заведения; 

 Частные лица. 

В области метеорологии (традиционная задача) предоставляются услуги 

по доставке научной аппаратуры для изучения атмосферных явлений и 

измерения параметров атмосферы на высоты до 600 км.  

В интересах научно-исследовательских организаций (ЦАГИ, ЦИАМ, 

ВИАМ, ВИЛС, ЦНИИмаш) могут предоставляться следующие услуги: 

 Проведение летных испытаний моделей гиперзвуковых ЛА для 

исследований аэродинамики, аэроупругости и тепловых процессов; 

 Летные испытания модельных двигателей для высокоскоростных 

полетов; 

 Летные испытания новых материалов в условиях высоких перегрузок, 

тепловых воздействий и микрогравитации. 

Для проектно-конструкторских организаций ракетно-космической и 

авиационной отрасли России могут оказываться следующие услуги: 

 Летные испытания приборов, систем и их компонентов; 

 Летные испытания элементов конструкции. 

Для научно-исследовательских и учебных заведений предлагаются: 

 Исследования образцов различных материалов в условиях высоких 

перегрузок, микрогравитации; 

 Проведение летных экспериментов в интересах учебного процесса. 

Для частных лиц и организаций предлагаются услуги рекламного 

характера: 

 Использование ракетной техники в интересах маркетинговых 

мероприятий (реклама, PR- акции); 

 Запуски камер для оперативных съемок Земли. 

Принимая гиперболическую модель эластичности спроса, 

согласующуюся с имеющимися данными как о жесткости рынка вблизи 

текущей цены 1000$/кг, так и оценками резкого роста количества пусков при 

резком снижении цены [10], можно полагать, что суммарная выручка на 

международном рынке высотных пусков при снижении цены единичного 

пуска останется приблизительно неизменной, но перераспределится в пользу 

новых рынков, на которых новые изделия будут конкурентоспособны.  

Общий объем существующего мирового рынка высотных пусков в 

настоящее время составляет порядка 10-12 млн.$/год, из них отечественный 
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рынок – 20-25 млн. руб. (чуть более 0,5 млн.$ или 5% мирового). При 

снижении цены высотного пуска до 250$/кг 75% этого объема будет 

приходиться на новые рынки даже в случае сохранения существующего рынка 

неизменным по доле. При захвате даже 10% рынка возможно продавать от 60 

до 300 пусков в год (в дальнейших расчетах принимается значение в 150 

пусков в год) в интересах отечественных и зарубежных заказчиков. 

С учётом ожидаемой высокой частоты пусков становится 

целесообразным многократное применение СР. При этом сравнительно 

невысокие скорости полёта, а значит и умеренные тепловые и механические 

нагрузки, упрощают решение задачи спасения и повторного использования 

ракеты без существенных весовых издержек. Отработку технологий 

повторного использования дешевле и проще вести на более простых 

однокомпонентных (на перекиси водорода) ракетах. На них можно отработать 

такие решения, как регулирование тяги в широком диапазоне при реактивной 

посадке. Будучи дешевле, такие ракеты могут выпускаться с большей 

серийностью, что позволит быстро отработать технологии. В целом, задача 

создания коммерческой суборбитальной ракеты является актуальной и 

экономически привлекательной. Однако технологический уровень в России 

пока недостаточен для решения задачи сходу. Необходимым этапом 

разработки неизбежно является проведение опытно-конструкторских работ со 

стендовыми двигателями и лётными моделями ракет. 
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4. Суборбитальная ракета с однокомпонентным жидкостным ракетным 

двигателем 

Рассмотрим вариант суборбитальной ракеты с однотопливным ЖРД на 

перекиси водорода. Она состоит из следующих основных элементов: 

хвостовой отсек с двигателем внутри: аэродинамических стабилизаторов, 

топливного бака, межбакового отсека (между баком и баллоном высокого 

давления), баллона высокого давления с азотом. 

Конструкция корпуса ракеты - сборно-сварная из алюминиевого 

деформируемого сплава АМг-6 с пределом прочности 320 МПа. Это 

коммерчески доступный стойкий к коррозии пластичный сплав, обладающий 

хорошей свариваемостью (коэффициент ослабления сварного шва 0,9). 

Поставляется как в виде листов и плит, так и в виде прессованных 

(цельнотянутых труб). Максимально допустимая толщина, обеспечивающая 

качественную сварку за один проход – не более 6 мм. Сварка – аргонно-

дуговая неплавящимся электродом. 

Из технологических соображений толщина обечаек и днищ герметичных 

отсеков принимается равной 1,5 мм. Толщина днищ и обечаек принимается 

равной из соображений технологичности (равномерный прогрев при сварке, 

использование единого сортамента листов). Расчет толщины обечайки δ 

ведется по безмоментной теории оболочек: 

δ=f*P*R/σв, где: 

 f=1,5 – коэффициент безопасности; 

 Р – максимальное давление в баке (с учетом гидростатики), МПа; 

 R – радиус обечайки бака; 

 σв – предел временной прочности материала бака. 

При расчете учитывается тот факт, что листы катаются с «минусовыми» 

допусками. Поэтому расчетное значение толщины бака (максимальное из двух 

значений: δ или 2,0 мм) округляется вверх с точностью 0,5 мм. Например, если 

расчетная толщина обечайки получается 1 мм, то реальная толщина 

принимается равной 1,5 мм. Баллон хранения азота – композитный, давление 

хранения 30 МПа (300 бар). Давление наддува в баке 2 МПа. 

Масса головного конуса принята равной 2 кг, а масса стабилизаторов 5 

кг. Удельная масса двигателя принята 0,04 (40 кг/ на 1 тс тяги). Удельный 

импульс у земли 135 с, в пустоте – 150 с. Плотность ВПВ 1460 кг/м3. Давление 

в камере сгорания не ниже 1,0 МПа. 
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Из соображений минимизации массы ракеты расчётная масса полезного 

груза принята Мпг=1 кг. 

Общая аэродинамическая компоновка ракеты: цилиндрический корпус с 

четырьмя трапециевидными стабилизаторами ромбовидного профиля и 

коническая головная часть. Принят следующий закон изменения 

коэффициента лобового сопротивления в зависимости от числа Маха Cxa0(М) 

(получен для МБР «Титан-2»): 

Cxa0(М) = 0,29 при 0≤М≤0,8 

Cxa0(М) = М - 0,51 при 0,8<М≤1,068 

Cxa0(М) = 0,091 + 0,5*М-1 при М>1,068 

Для учёта наличия стабилизаторов при расчёте площадь миделя 

умножается на коэффициент 1,25. 

К основным проектным параметрам РМ отнесены: диаметр корпуса D и 

масса рабочего запаса топлива Мрзт. Проектные параметры выбирались путем 

оптимизации максимальной высоты полёта. При расчете полет СР принимался 

вертикальным (программный угол атаки тождественно равен нулю, угол 

тангажа φ=90 град). 

Расчёт проектных параметров вёлся при различных стартовых тягах 

ЖРД. Его результаты сведены в Таблицу 1. 

Таблица 1. Основные проектные параметры одноступенчатой СР на 

однокомпонентном топливе. 

Тяга стартовая, кгс 100 150 200 250 300 

Стартовая масса, кг 79,7 115,9 153,5 189,1 224,3 

Высота макс, км 51 71 87 100 111 

Масса топлива, кг 55,6 85,6 116,8 147 179 

Оптимальный диаметр, м 0,092 0,11 0,12 0,135 0,15 

Длина, м* 8 9 9,8 10 10,3 

Удлинение 87 82 82 74 69 

* здесь и далее приведена длина на основании приближённых оценок, в 

дальнейшем уточняется при предварительном проектировании. 

Как видно из таблицы, желаемая высота достигается при тяге ЖРД не 

менее 250 кгс на уровне моря. Обращает внимание чрезвычайно большое 

удлинение (и соответственно, абсолютная длина ракет), что создаёт минимум 

три основных проблемы: 
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 Обеспечение прочности и жёсткости в полёте и при наземной 

эксплуатации; 

 Неудобство транспортировки и обслуживания; 

 Удорожание и усложнение пускового устройства. 

В связи с этим предлагается увеличить диаметр корпуса до 200 мм. 

Применительно к вариантам СР с РД тягой 250и 300 кгс (условно обозначим 

эти варианты СР-ВПВ-250 и СР-ВПВ-300) оптимизация проектных параметров 

даёт следующие результаты: 

Таблица 2. Основные проектные параметры одноступенчатой ВПВ на 

однокомпонентном топливе при ограничении диаметра 200 мм: 

Тяга стартовая, кгс 
СР-ВПВ-250 СР-ВПВ-300 

250 300 

Стартовая масса, кг 212,3 247 

Высота макс, км 90 104 

Масса топлива, кг 170 200 

Диаметр, м 0,2 0,2 

Длина, м 5,8 6,63 

Удлинение 29 33 

Заметим, что при параметрах, указанных, в Таблице 2 стартовая 

тяговооружённость составляет примерно 1,16-1,17, что может оказаться 

недостаточным из соображений быстрейшего набора скорости с целью 

повышения эффективности аэродинамических стабилизаторов. Кроме того, 

при такой низкой тяговооружённости проблематично оснащение ракеты 

второй ступенью. Поэтому целесообразно рассмотреть варианты СР с ЖРД 

тягой 250 и 300 кгс с диаметром корпуса 200 мм и рабочими запасами топлива 

согласно Таблице 1. Результаты приведены в Таблице 3: 

 Таблица 3. Основные параметры СР-ВПВ-250/300 при диаметре корпуса 

200 мм и ограничением на массу рабочего запаса топлива 

Тяга стартовая, кгс 
СР-ВПВ-250 СП-ВПВ-300 

250 300 

Стартовая масса, кг 186,2 224 

Высота макс, км 87 102 

Масса топлива, кг 147 179 

Диаметр, м 0,2 0,2 

Длина, м 5,1 6,0 

Удлинение 26 30 
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Несмотря на уменьшение максимальной высоты полёта к дальнейшему 

рассмотрению могут быть приняты оба варианта, как сочетающие желаемые 

(или близкие к желаемым) результаты с минимальной стоимостью разработки 

и производства. По оценкам специалистов ООО «Лин Индастриал» (на основе 

опыта разработки газового ракетного двигателя), разработка и изготовление 

ЖРД и стенда для его испытаний может занять до шести месяцев. Учитывая, 

что данные варианты незначительно для дальнейшего рассмотрения можно 

оставить оба из них. 

Оценим эффект, который может дать применение второй ступени, 

например, с РДТТ на смесевом топливе. Параметры РДТТ: удельный импульс 

(на уровне моря/в вакууме) 200/220 с; тяга 100 кгс, полная масса 10 кг, в т.ч. 

масса корпуса 3 кг. Результаты оценки высот полёта двухступенчатых СР при 

различных массах полезного груза приведены в Таблице 4. 

Таблица 4. Зависимость максимальной высоты полёта двухступенчатых 

СР от массы полезного груза 

Масса полезного 

груза, кг 

Максимальная высота полёта (км) двухступенчатой 

ракеты на базе: 

СР-ВПВ-250 СР-ВПВ-300 

1 524 572 

5 260 292 

10 155 181 

Таким образом, применение второй ступени позволяет резко увеличить 

одновременно и высоту полёта, массу полезного груза. Однако в данном 

случае РДТТ с такими параметрами вряд ли может быть коммерчески 

доступным из-за отсутствия необходимых документов у потенциального 

поставщика - компании Real Rockets. 

Более реалистичным вариантом является использование РДТТ Real 

Rockets РДК-3000, выполненного по технологиям близким к ракетному 

моделизму [11]. Параметры двигателя: 

 Тяга в пустоте 100 кгс; 

 Удельный импульс в пустоте 120 с; 

 Полная масса 4,3 кг; 

 Масса пустого 1,48 кг. 

Параметры ракет СР-ВПВ-250/300 с этим двигателем приведены в Таблице 5. 
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Рис. 1. Общий вид СР-ВПВ-250/300.  
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Рис. 2. Габаритные размеры СР-ВПВ-250-300. 
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Таблица 5. Зависимость максимальной высоты полёта двухступенчатых 

СР с двигателем РДК-3000 от массы полезного груза 

Масса полезного 

груза, кг 

Максимальная высота полёта (км) двухступенчатой 

ракеты на базе: 

СР-ВПВ-250 СР-ВПВ-300 

1 199 225 

5 112 131 

10 79 96 

Видно, что даже с весьма скромными параметрами двигателя РДК-3000 

обеспечиваются достаточно высокие результаты. Однако использование 

второй ступени имеет ряд недостатков, анализ которых будет сделан ниже. 

Общий вид одноступенчатой СР-ВПВ-250/300 представлен на Рис. 1, 2. 

Данный вид демонстрирует лишь общее концептуальное компоновочное 

решение, дающее представление о пропорциях ракеты и взаимном 

расположении её отсеков и агрегатов. 
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5. Суборбитальная ракета с двухкомпонентным жидкостным ракетным 

перекисно-керосиновым двигателем 

5.1. Суборбитальная ракета «Тейя» 

Проект СР «Тейя» [12] был разработан компанией Лин Индастриал в 

2018 году. В качестве основного варианта двигательной установки 

рассматривается однокамерный двухкомпонентный двигатель тягой 500 кгс у 

земли и 590 кгс в вакууме при удельном импульсе 220/260 с, удельная масса 

двигателя с арматурой и трубопроводами – не более 0,04 кг на 1 кгс тяги 

(0,04). Компоненты топлива – керосин Т-1 и высококонцентрированная (95%) 

перекись водорода (ВПВ). Соотношение компонентов номинальное 6,661. 

Основные проектные параметры СР «Тейя» (Рис. 3) приведены в Таблице 6. 

Таблица 6. Основные параметры СР «Тейя». 

Параметр Значение 

Количество ступеней 1 

Стартовая масса 443 кг 

Стартовая тяга 500 кгс 

Давление в двигателе 20 бар 

Давление в баках 30 бар 

Система подачи топлива Вытеснительная 

Максимальный удельный импульс в вакууме 260 с 

Масса рабочего запаса топлива 294 кг 

Конечная масса блока 116 кг 

Максимальная высота подъема (без полезного груза) 189 км 

Высота подъема (с полезным грузом) 110 км 

Масса полезного груза (на высоту 110 км) 33 кг 

Максимальная скорость (с полезным грузом) 1128 м/с 

Максимальная осевая перегрузка (с полезным грузом) ≤4 g 

Диаметр 300 мм 

Длина 5326 мм 

 



20 

 

 

Рис. 3. Общий вид СР «Тейя».  
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Разработка СР «Тейя», включая отработку ЖРД и лётные испытания 

может занять время 1,5-2 год. Кроме того, создание данной СР требует 

больших вложений в производственные мощности, а также в создание более 

сложных испытательных стендов и наземной инфраструктуры. В частности, 

удваивается количество топливных емкостей, арматуры элементов автоматики 

по сравнению с однокомпонентной. 

5.2. Упрощённая суборбитальная ракета с двухкомпонентным 

жидкостным ракетным двигателем 

Концепция данной ракеты, по существу, представляет собой 

уменьшенный, с целью снижения затрат на производство и разработку, 

вариант СР «Тейя» с двигателем, работающим на перекиси водорода и 

керосине. Удельные параметры ЖРД примем теми же, что и в п.5.1. Поскольку 

двухкомпонентный двигатель обеспечивает гораздо более высокие лётные 

характеристики, появляются возможности наращивания энергетики СР даже 

при ограничениях на тягу ЖРД и диаметр корпуса. Поэтому далее 

рассматриваются только варианты с диаметром корпуса 200 мм. Масса 

полезного груза также принята равной 1 кг. Параметры СР в зависимости от 

тяги двигателя приведены в Таблице 7. 

Таблица 7. Основные проектные параметры одноступенчатой СР на 

двухкомпонентном топливе. 

Тяга стартовая, кгс 100 150 200 250 300 

Стартовая масса, кг 94,7 136,5 175,5 212 248 

Высота макс, км 37 91 143 188 225 

Масса топлива, кг 55,5 90 122 152 181 

Длина, м 3,6 4,5 5,5 6,3 7,2 

Удлинение 18 23 28 32 36 

Видно, что высота 100 км и более достигается при тяге двигателя, 

начиная с 200 кгс. Обратим внимание, что варианты с двухкомпонентным 

ЖРД тягой  250 и 300 кгс имеют близкие рабочие запасы топлива и габариты с 

однокомпонентной ракетой. Отсюда вытекает возможность создания 

двухкомпонентной суборбитальной ракеты путём модернизации 

однокомпонентной.  
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С другой стороны, несмотря на более высокие характеристики, 

двухкомпонентная ракета гораздо дороже и сложнее: она требует вдвое 

большего количества арматуры (редукторов давлении клапанов, 

трубопроводов). Эта сложность может окупиться при создании более крупной 

ракеты размерности ракеты «Тейя», но для целей проекта она избыточна.  

Для дальнейшего сравнительного анализа выберем ракету с 

двухкомпонентным ЖРД тягой 250 кгс (условное обозначение СР-ВПВ-К-250, 

Рис. 4). Она может быть получена модификацией однокомпонентной 

вариантов типа СР-ВПВ-250/300.  В компоновочном плане от 

однокомпонентной ракеты данный вариант отличается лишь наличием бака 

керосина. Для обеспечения максимальной плотности компоновки, 

минимальных габаритов и снижения массы топливный отсек выполнен с 

промежуточным (совмещённым) днищем двух баков. 
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6. Одноступенчатая суборбитальная ракета с кислородно-метановым 

жидкостным ракетным двигателем 

ЖМ (или СПГ с содержанием метана не ниже 90-95%) считается 

перспективным ракетным горючим по причине ряда положительных качеств: 

 Экологическая чистота; 

 Дешевизна; 

 Более высокие, по сравнению с другими углеводородами, 

энергетические характеристики; 

 Высокий хладоресурс (упрощение охлаждения ЖРД); 

 Более высокая температура разложения чем у керосина; 

 Стабильные характеристики (индивидуальное вещество в отличие от 

керосина – смеси углеводородов); 

 Низкий риск образования твёрдой фазы («кокса») в проточных трактах; 

 Отсутствие необходимости очистки полостей ЖРД, т.к. метан просто 

испаряется (ценное качество для многоразовых систем). 

Вместе с тем жидкий метан имеет и ряд минусов. Это криогенная 

жидкость с температурой кипения-161,58 °C. С одной стороны, в ряде случаев 

это можно использовать для обеспечения криогенного упрочнения материала 

баков, но с другой – резко растут, по сравнению с высококипящими 

жидкостями, затраты на содержание наземной инфраструктуры, а конструкция 

ракеты может потребовать мер по теплоизоляции для исключения потерь 

метана на испарение. 

Для оценки параметров примем следующие исходные данные: 

 Плотность жидкого кислорода 1130 кг/м3; 

 Плотность ЖМ 424 кг/м3; 

 Соотношение компонентов 3,2 

 Давление наддува 3,0 МПа; 

 Давление в камере сгорания не ниже 2,0 МПа; 

 Удельный импульс у земли/в вакууме 290/320 с; 

 Удельная масса двигателя 0,04 (40 кг/ 1 тс тяги). 

Расчётные параметры кислородно-метановой одноступенчатой ракеты с 

массой полезного груза 1 кг и диаметром корпуса 0,2 м приведены в 

Таблице 8. 

Применение криогенного ЖРД на ЖК-ЖМ ожидаемо даёт наивысший 

результат: высота свыше 100 км достигается уже при тяге 150 кгс и стартовой 

массе 119 кг. Однако данный вариант является технологически недоступным 

для небольшой частной компании в ближайшие несколько лет.  
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Рис.4. СР-ВПВ-К-250. 
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Таблица 8. Основные параметры одноступенчатой метановой СР в 

зависимости от тяги двигателя. 

Тяга стартовая, кгс 100 150 200 250 300 

Стартовая масса, кг 88,3 119 150 180 228,4 

Высота макс, км 50,2 112 169 216 260 

Масса топлива, кг 46,55 70 93,1 116 153 

Длина, м 4,1 5,2 6,3 7,3 9 

Удлинение 21 26 32 37 45 

По сложности конструкции кислородно-метановая ракета будет мало 

отличаться от перекисно-керосиновой. Однако криогенность ЖК и ЖМ (СПГ) 

потребует решать множество эксплуатационных задач, связанных с доставкой 

и накоплением криогенных компонентов; обеспечение безопасности; 

отработка подготовки ракеты к заправке и пуску. Например, возможно, 

потребуется внедрение систем термостатирования компонентов, поскольку 

баки и магистрали малого объёма будут чрезвычайно быстро нагреваться, что 

приведет к интенсивному выкипанию компонентов, риску «гейзерных» 

эффектов в баках с последующими гидроударами. 

Выгоды применения жидкого метана растут по мере увеличения 

размеров и массы ракеты. Для простейшей СР это горючее является 

сомнительным выбором. Но учитывая имеющийся опыт в проектировании и 

создании газового ракетного двигателя на кислороде и метане [2], применение 

ЖМ в простейшей ракете можно рассматривать в качестве полезного опыта 

для будущих проектов более крупных суборбитальных и орбитальных ракет, 

где применение жидкого метана более целесообразно.  

Для дальнейшего сравнительного анализа выберем СР с кислородно-

метановым ЖРД тягой 250 кгс (Рис. 5). Условное обозначение СР-ЖК-ЖМ-

250. Для сокращения длины целесообразно принять диаметр 300 мм. В этом 

случае параметры СР будут будут такими как указано в Таблице 9. 

Ракета состоит из последовательно соединённых отсеков: хвостового с 

двигателем и стабилизаторами; топливного с разделительным днищем, 

межбакового, баллона высокого давления и головного обтекателя с полезной 

нагрузкой. 
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Рис. 5. Ракета СР-ЖК-ЖМ-250.  
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Рис. 6. Проект метанового ЖРД тягой около 300 кгс. 

 

 

Рис. 7. Камера метанового ЖРД с форсуночной головкой в форме пористой 

структуры. 
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Для данного варианта проведена предварительная проработка двигателя 

тягой около 300 кгс (Рис. 6) с оригинальной форсуночной головкой в виде 

пористой структуры (Рис. 7). 

Таблица 9. СР с кислородно-метановым ЖРД тягой 250 кгс, диаметр 

корпуса 300 мм. 

Тяга стартовая, кгс 250 

Стартовая масса, кг 192 

Высота макс, км 216 

Масса топлива, кг 118 

Длина, м 4,4 

Удлинение 14,7 
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7. Одноступенчатая суборбитальная ракета с твердотопливным 

ракетным двигателем 

Рассмотрим вариант СР с РДТТ на смесевом топливе (условное 

обозначение СР-РДТТ). Параметры РДТТ примем следующими: 

 Тяга на старте 1500 кгс; 

 Удельный импульс 200/220 с; 

 Относительная масса конструкции СР 0,3 от массы топливного заряда; 

 Диаметр корпуса и ракеты 200 мм. 

Поскольку потенциальный поставщик Real Rockets не может обеспечить 

время работы РДТТ свыше 25 секунд практически единственным вариантом 

пока является ракета с топливным зарядом массой 150 кг (Рис. 8). Основные 

параметры СР приведены в Таблице 10. 

Таблица 10. Основные параметры одноступенчатой СР с РДТТ. 

 Параметр Значение 

Стартовая масса 201 кг 

Стартовая тяга 1 500 кгс 

Масса рабочего запаса топлива 150 кг 

Конечная масса блока 45 кг 

Максимальная высота подъема (Мпг=1 кг) 299 км 

Высота подъема (Мпг=5 кг) 276 км 

Высота подъема (Мпг=10 кг) 245 км 

Диаметр  150 мм 

Таким образом, одноступенчатая СР с РДТТ на смесевом топливе 

позволяет с большим запасом решить задачу. Достоинства данного варианта 

СР: 

 Высокие лётные и эксплуатационные характеристики; 

 Минимизация собственных работ (на собственные работы остаются 

только головной блок и стабилизаторы); 

 Быстрый набор скорости обеспечивает высокую эффективность 

стабилизаторов практически с самого начала полёта. 

Однако у данного варианта есть серьёзные недостатки: 

 Возможные претензии со стороны правоохранительных органов; 
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 Большая масса при транспортировке; 

 Чрезмерные перегрузки в полёте, которые могут привести к риску 

повреждения аппаратуры. 

Необходимо отметить, что создание твердотопливных двигателей в 

условиях частных компаний в России само по себе является трудной задачей. 

Твёрдые топлива на основе порохов являются чрезвычайно взрывоопасными. 

К тому же они имеют очень высокие скорости горения, что ведёт к 

чрезмерным продольным перегрузкам. Смесевые твёрдые топлива, 

представляющие собой механические смеси горючего-связующего (например, 

полибутадиеновый каучук или другие полимеры) и окислителя (например, 

нитрат аммония)1, обладают более высокими эксплуатационными качествами. 

Однако их конкретные рецептуры требуют наличия собственного химического 

производства, а также обладания технологий заливки и полимеризации 

топлива в корпус двигателя. 

 

  

                                           

1 Иногда в смесь добавляется «энергетическая» присадка для повышения скорости горения, а значит и 

давления, тяги и удельного импульса. В качестве такой присадки используется алюминиевая или бериллиевая 

пудра. 
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8. Сравнение различных вариантов суборбитальных ракет и выбор 

базового варианта 

8.1. Сравнение по технико-экономическим критериям 

Рассмотренные варианты СР показывают, что практически все они 

решают поставленную задачу в одноступенчатом исполнении, но при 

различных стартовых тягах и стартовых массах. Сведём полученные 

результаты в Таблицу 11, а для сравнения рассмотрим не только технические, 

но и коммерческие параметры, такие как стоимость и сроки реализации 

проекта. Основными критериями для выбора варианта должны быть именно 

экономические параметры, определяющие реализуемость проекта. 

Двухступенчатые варианты исключаем по следующим причинам: 

 Усложнение и удорожание проекта; 

 Отсутствие возможности обеспечения устойчивости СР в момент 

разделения. 

Создание двухступенчатой ракеты требует в несколько раз более 

высоких затрат, связанных с отработкой надёжной системы разделения, 

обладающей низкой стоимостью и высоким конструктивным совершенством. 

Не меньшей проблемой является обеспечение устойчивости движения 

неуправляемой второй ступени после разделения, поскольку в процессе 

разделения возникают возмущения по угловому положению ступени и угловой 

скорости её вращения. Эти проблемы могут быть решены для ракеты, 

управляемой как на первой, так и на второй ступени. Это возможно, но 

потребует в несколько раз больших сроков и бюджетов. 

Таблица 11. Сравнение вариантов СР 

Тип СР 
Стартовая 

масса, кг 

Стартовая 

тяга, кгс 

Высота 

подъёма, 

км* 

Срок 

реализации, 

мес** 

Стоимость 

разработки, 

мдн. руб. *** 

СР-ВПВ-250/300 186/224 250/300 87…102 6 9,9…14,0 

«Тейя» 443 500 180 18…24 45…50 

СР-ВПВ-К-250 212 250 188 8…10 20…30 

СР-ЖМ-ЖК-250 192 250 118 18…24 45…50 

СР-РДТТ 201 1500 299 6 10…15 

* с полезным грузом 1 кг; 

** от начала проекта до первого лётного испытания; 

*** включая разработку двигателя. 
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Рис.8. Ракета СР-РДТТ. 
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Рис.9. Рассмотренные варианты суборбитальных ракет (слева направо): СР-

ВПВ-250, Тейя, СР-ВПВ-К-250, СР-ЖК-ЖМ, СР-РДТТ, тестовая ракета. 

По срокам и стоимости впереди два варианта СР: с РДТТ и 

однокомпонентным ЖРД. РДТТ, как отмечалось в разделе 7, позволяет 

большую часть трудоёмкости отдать на аутсорсинг в Real Rockets. Возможно, 
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и стоимость такого решения может оказаться ниже, чем разработка и 

производство СР собственными силами. 

8.2. Оценка рисков 

Кроме технико-экономических параметров на выбор исходного варианта 

влияют риски различного характера. Для каждого из рассматриваемых 

вариантов (Рис. 9) оценка рисков и возможность управления ими сведены в 

Таблицу 12. 

Таблица 12. Риски разработки 

Тип СР 
Технические  

риски 

Экономические 

риски 

Юридические 

риски 

Управляемость 

рисками 

СР-ВПВ-250/300 

Низкие. Разработка 

выполняется на 

базе имеющихся 

наработок 

Низкие. Сумма 

затрат находится в 

пределах 

располагаемых 

ресурсов заказчика 

Низкие. Разработка 

будет вестись 

компаниями, 

имеющими 

лицензию на 

космическую 

деятельность 

Высокая. Каждый 

риск может быть 

минимизирован 

действиями внутри 

системы 

«заказчик-

исполнитель» 

«Тейя» 

Низкие. Разработка 

выполняется на 

базе имеющихся 

наработок 

Высокие. Сумма 

затрат превышает 

располагаемые 

ресурсы. 

СР-ВПВ-К-250 

Низкие. Разработка 

выполняется на 

базе имеющихся 

наработок 

СР-ЖМ-ЖК-250 

Высокий. 

Полностью новая 

разработка 

Средняя, 

поскольку в 

разработке 

придётся 

задействовать 

специалистов 

сторонних 

организаций 

СР-РДТТ 

Высокий. Нет 

гарантии 

достижения 

требуемых 

параметров 

Неопределённые, 

зависят от 

стоимости РДТТ 

сторонней 

разработки 

Высокие. У 

изготовителя РДТТ 

нет лицензии, - 

потребуется время 

на оформление 

разрешительной 

документации 

Низкая. Успех 

разработки почти 

целиком 

определяется 

действиями 

компании-

изготовителя РДТТ 

Анализ практически однозначно показывает, что следует отказаться от 

варианта СР с РДТТ, поскольку он является наиболее рискованным, и 

управление рисками почти целиком зависит от поставщика/изготовителя 

РДТТ. 
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Вариант СР с ЖРД на ЖК-ЖМ имеет слишком высокий технический и 

экономический риски, а также недостаточную управляемость рисками. 

По совокупности технико-экономических показателей и степени риска 

единственным приемлемым вариантом остаётся СР с однокомпонентным 

ЖРД. Кроме минимальной стоимости реализации, данный вариант 

обеспечивает ещё ряд достоинств: 

 все параметры проекта контролируются в собственном производстве 

 большой модернизационный потенциал. 

Недостаточные лётные характеристики ракет СР-ВПВ-250/300 могут 

быть компенсированы доступными решениями. К последним относятся: 

снижение массы конструкции по результатам первых испытаний; повышение 

тяги ЖРД; использование твердотопливных двигателей РДК-2000/3000 (Real 

Rockets) в качестве несбрасываемых стартовых ускорителей. Все эти 

мероприятия могут реализоваться как по отдельности, так и совместно, в том 

числе последовательно или одновременно (в зависимости от наличных 

ресурсов). 

Таким образом, для дальнейшей проектной проработки планируется 

принять СР с однокомпонентным ЖРД на высококонцентрированной перекиси 

водорода. 
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9. Экономика 

9.1. Ориентировочная смета разработки и создания суборбитальной 

ракеты 

Порядок разработки и создания суборбитальной ракеты может быть 

реализован в двух варианта: параллельном и последовательным. В первом 

случае разработка тестовой и штатной ракеты ведутся параллельно с 

использованием единой стендовой базы. В данном случае, нет смысла делать 

отдельный стенд для наземных испытаний, а огневые тесты обеих ракет 

проводить сразу на пусковом устройстве, которое становится стендом-

стартом. Данный порядок позволяет снизить суммарные затраты, но повышает 

риск возможной нехватки ресурсов на выполнение двух проектов. Также 

растут технические риски, связанные с тем, что команда может не успеть 

учесть в проекте штатной СР проблемы, выявленные при разработке тестовой 

ракеты. 

При последовательном порядке реализации проекта вначале 

разрабатывается тестовая, а затем суборбитальная ракета. При этом сроки 

проектирования и испытаний возрастают. Придётся делать двойной комплект 

стендов (или стендов-стартов) для огневых испытаний двух вариантов ракет. 

Соответственно, растут затраты на проект. Но, в отличие от параллельного 

способа проектирования, снижаются технические риски.  

С точки зрения распределения затрат проект делится на три этапа, 

каждый из которых характеризуется своими задачами и результатами. 

Развёрнутая смета проекта при параллельном порядке реализации проекта 

прилагается, а её основные параметры приведены в Таблице 13. Смета 

последовательного порядка также прилагается, а её параметры сведены в 

Таблицу 14. 

Поскольку этап проектирования с использованием современных 

цифровых технологий допускает удалённую работу персонала, то 

необходимости в аренде офиса и затрат на его содержание нет. Однако 

изготовление материальной части, в любом случае, требует аренды или 

приобретения производственных помещений, оборудования и инструмента, а 

также найма производственного персонала. 
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Таблица 13. Распределение затрат на проект по этапам (параллельное проектирование). 

№ этапа Наименование этапа Описание работ 
Длительность, 

мес 
Расходы, руб Результат 

1 
НИР и проектирование 

 

Выполнение исследований, 

проектирование, выпуск КД 
2 

1 236 600 

(с учётом 

налогов) 

 

Проектная и конструкторская 

документация на прототип и 

штатный образец. 

2 Прототипирование 

Проектирование основного варианта и 

тестовой ракеты, изготовление 

тестовой ракеты, двигателя тягой 75-

100 кгс. Наземные и  лётные 

испытание тестовой ракеты 

2 
4 005 400 

 
Лётный прототип штатной СР 

3 

Наземная отработка и 

лётные испытания 

основного варианта 

ракеты 

Изготовление стендовых и лётных 

образцов ракеты и двигателя тягой 

250-300 кгс. Наземные и лётные 

испытания. 

2 
4 651 000 

 

Полный комплект 

документации на СР, стендовое 

хозяйство (пригодно для 

коммерциализации), штатная 

неуправляемая СР (пригодна 

для дальнейшего развития) 

ИТОГО, руб 9 893 000 

ИТОГО (с учётом коэффициента неопределённости 1,2 по этапам 2 и 3), руб 11 624 280 
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Таблица 14. Распределение затрат на проект по этапам (последовательное проектирование). 

№ этапа Наименование этапа Описание работ Длительность, мес Расходы руб Результат 

Тестовая ракета 

1 
НИР и проектирование 

 

Выполнение исследований, 

проектирование, выпуск КД 

 

2 

490 200 

(с учётом 

налогов) 

 

Проектная и конструкторская 

документация на прототип и 

штатный образец. 

2 Прототипирование 

Изготовление тестовой 

ракеты. Изготовление 

моноперекисного ЖРД тягой 

75-100 кгс. Проведение 

наземных и лётных 

испытаний ракеты-прототипа 

(высота полета 5-10 км). 

 

2 
2 963 000 

 
Лётный прототип штатной СР 

ИТОГО, руб 
3 453 200 

ИТОГО (с учётом коэффициента неопределённости 1,2 по этапу 2), руб 4 045 800 

Суборбитальная ракета 

1 НИР и проектирование 

 

Выполнение исследований, 

проектирование, выпуск КД 

 

1,5 1 055 550 

(с учётом 

налогов) 

 

Проектная и конструкторская 

документация на прототип и 

штатный образец. 

2 

Наземная отработка и 

лётные испытания 

основного варианта 

ракеты 

Изготовление стендовых и 

лётных образцов ракеты и 

двигателя тягой 250-300 кгс. 

Наземные и лётные 

испытания. 

4 
7 469 600 

 

Полный комплект 

документации на СР, стендовое 

хозяйство (пригодно для 

коммерциализации), штатная 

неуправляемая СР (пригодна 

для дальнейшего развития) 

ИТОГО, руб 8 525 150 

ИТОГО (с учётом коэффициента неопределённости 1,2 по этапу 2), руб 10 019 070 

ВСЕГО (последовательное проектирование),  руб    11 978 350 

ВСЕГО (последовательное проектирование) с учётом коэффициента неопределённости 1,2, руб 14 064 870 
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Таким образом, ориентировочная стоимость реализации проекта по 

параллельной схеме составляет от 9,9 до 11,6 млн рублей, а по 

последовательной – от 11,9 до 14,0 млн руб.  Верхняя граница определена с 

учётом НДС. Отказ от изготовления тестовой позволит снизить затраты, 

ограничившись только объёмами работ по суборбитальной ракете.  Однако в 

данном случае, сроки реализации проекта следует увеличить с 5,5 до, 

минимум, 6 месяцев. Соответственно, затраты будут находиться в пределах от 

8,5 до 11,6 млн рублей. Последовательность реализации проекта необходимо 

определить до начала выполнения аванпроекта. 

В данной смете пока не учтены возможные затраты на доработки СР по 

результатам испытаний с целью доведения лётных характеристик до 

требуемых. Доработки могут заключаться в мероприятиях по снижению массы 

конструкции и двигателя, оснащении СР твердотопливными ускорителями, а 

также улучшение параметров ЖРД (увеличение тяги и удельного импульса). 

Общая стоимость затрат на доработки предварительно оценивается в 1,5…2 

млн. рублей. Решение о необходимости доработок и, соответственно, 

выделении средств на них, принимает заказчик после завершения третьего 

этапа. 
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10. Научно-технический задел 

В 2014-19 годах в ООО «Лин Индастриал» был создан определённый 

научно-технический задел. В первую очередь, речь о прототипах перекисно-

керосиновых ЖРД тягой 20 кгс [13]. В частности, были изготовлены и 

частично испытаны две конструкции камеры: сборная (Рис. 10) и 

изготовленняа с использованием технологии 3D-печати (Рис.11, 12). 

 

Рис. 10. Сборная камера ЖРД тягой 20 кгс. 
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Рис. 11. Напечатанная камера ЖРД тягой 20 кгс. 

 

Рис. 12. Конструкция напечатанной камеры ЖРД тягой 20 кгс. 
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Спроектирован и изготовлен методом 3D-печати тестовый двигатель на 

газообразных кислороде и метане (Рис. 13). Начаты огневые испытания этого 

двигателя (Рис. 14). 

 

Рис. 13. Тестовый двигатель на газообразных кислороде и метане. 
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Рис. 14. Огневые стендовые испытания кислородно-метанового ракетного 

двигателя. 

Также спроектированы испытательные стенды для отработки ЖРД 

(Рис.15, 16, 17). 

 

Рис. 15. Проектное изображение стенда для испытания перекисно-

керосинового ЖРД тягой 20 кгс. 
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Рис. 16. Собранный стенд для испытания перекисно-керосинового ЖРД тягой 

20 кгс. 

 

Рис. 17. Стенд для испытания ракетного двигателя на газообразных 

кислороде и метане. 
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Предварительно проработана технология изготовления днищ баков 

ракеты методом ротационной вытяжки (Рис. 18). Проведены переговоры с 

потенциальным изготовителем – компанией «Мосспресс» получены 

коммерческие предложения, позволяющие рассчитывать на стоимость 

изготовления бака ракеты рассматриваемой размерности на уровне 100…200 

тыс. рублей с НДС. 

 

Рис. 18. Изготовление сферического/торосферического днища ротационной 

вытяжкой. 

В 2016 году для обеспечения самовоспламенения компонентов 

жидкостного ракетного двигателя, ООО «Лин Индастриал» была разработана 

технология специального катализатора для разложения ВПВ с концентрацией 

85-90%. 

Катализатор располагается в специальной камере двигателя, в которую 

ВПВ подается в жидком виде, а затем разлагается, образуя парогаз. В 

однокомпонентном ЖРД парогаз выбрасывается через сопло Лаваля, создавая 

тягу. В двухкомпонентном ЖРД на ВПВ-керосине, горячий парогаз подаётся в 

камеру сгорания, где воспламеняет керосин. Продукты горения, имеющие 

температуру выше парогаза, создают более высокую тягу, чем в 
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однокомпонентном ЖРД при том же суммарном расходе топлива (удельный 

импульс примерно в 2 раза и более выше). 

Надо заметить, что в первоначальные планы компании синтез 

катализатора не входил - планировалось закупить его на 202 кафедре МАИ или 

у предприятий отрасли. Однако с этим возникли организационные сложности. 

В итоге была создана собственная небольшую лаборатория для работ с ВПВ. 

Были созданы два варианта катализатора (Рис. 19). 

 

Рис. 19. Два вида катализатора: слева - каталитически-активный пористый 

феррит натрия, справа — термостойкие шарики из активного оксида 

алюминия пропитанные перманганатом калия.  

Оба катализатора прошли лабораторные испытания. Эксперименты 

показали, что катализатор на основе феррита натрия обладает повышенной 

активностью и более склонен к ее сохранению при повторном употреблении. 

В ходе работ по ракетам-носителям и суборбитальным ракетам было 

выполнено аэродинамическое моделирование, позволяющее с высокой 

точностью рассчитывать аэродинамические характеристики ракет (Рис. 20). 

Описанный задел создаёт надёжный фундамент для создания как 

простейшей, так и более сложных СР, а также ракет-носителей. 
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Рис. 20. Визуализация обтекания суборбитальной ракеты. 
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11. Конструкция и технологии 

11.1. Ракета 

Суборбитальная ракета СР-ВПВ-250/300 представляет собой 

моноблочное изделие веретёнообразной формы с удлинением (отношением 

длины к диаметру) порядка 30-33 единиц. Ракета не имеет системы управления 

и её устойчивость обеспечивается перьевыми стабилизаторами в хвостовой 

части. Количество стабилизаторов и их площадь определяются на основании 

аэродинамического расчёта. Предварительно количество стабилизаторов – 

4…6. 

Аэродинамический расчёт планируется заказать участнику команды 

«Лин Индастриал», кандидату физико-математических наук Сергею Журину, 

имеющему большой опыт работы в отделе аэрогазодинамики Ракетно-

космической корпорации «Энергия».  

Ракета состоит из нескольких последовательно расположенных отсеков. 

Хвостовой отсек – цилиндрический. Выполнен сварным из 

алюминиевого сплава АМг6. К его заднему торцу крепится ЖРД тягой 

250…300 кгс. В местах крепления двигателя (предварительно – 4 точки 

крепления) к внутренней стороне обечайке отсека приклёпаны лонжероны в 

виде гнутого профиля из сплава Д-16Т. С наружной стороны к обечайке 

крепятся стабилизаторы. 

ЖРД с вытеснительной подачей крепится к хвостовому отсеку 

неподвижно. Подача рабочего тела в ЖРД подается гибким шлангом, который 

крепится с одной стороны к горловине днища, а с другой – к входному 

штуцеру двигателя. 

Бак состоит из обечайки, сваренной из нескольких цилиндрических 

секций и двух полусферических или торосферических днищ (Рис. 21). 

Обечайки выполняются вальцовкой и сваркой встык по одному продольному 

шву из листа АМг6 толщиной 1,5 мм. Днища – раскатные из АМг6. Никаких 

внутрибаковых устройств не предусматривается. В районе нижнего днища 

расположена заправочная горловина с обратным клапаном. К верхнему днищу 

крепятся дренажно-предохранительный клапан, а также узел ввода газа 

наддува. 

К верхней части обечайки крепится межбаковый отсек, внутри которого 

размещены редуктор давления и другие необходимые элементы. Отсек по 

конструкции аналогичен хвостовому отсеку. К его верхней части крепится 

баллон высокого давления. Газ наддува – азот, хранится при давлении 30 МПа. 

Баллон – цилиндрический с двумя полусферическими днищами (или близкими 



49 

 

по форме). Конструкция – композитная, мотанная из органопластика типа 

РУСАР. При техническом проектировании конструкция может уточняться. 

 
Рис. 21. Схематичная конструкция бака. 

К баллону в верхней части крепится носовой композитный обтекатель 

оживальной формы. Внутри расположена полезная нагрузка.  

Стартовое устройство простейшего типа: сварная трубчатая (или из 

стального профиля) ферма (Рис. 22). Один её торец опирается на бетонную 

плиту, другой служит опорной площадкой для ракеты. На последнем ракета 

устанавливается с помощью опорных шпилек. Последние входят во вкладыши, 

установленные в лонжеронах хвостового отсека. Внутри фермы установлен 

пирамидальный газоотражатель из жаропрочной стали.  Пусковое устройство 

перед пуском устанавливается на бетонное основание размером примерно 

1000х1000 мм, которое выровнено по уровню. Для тестовой ракеты габариты 

пускового устройства будут кратно меньше, без бетонного основания. Для 

обеспечения устойчивости при старте предполагается использовать 

стержневую направляющую. 

Стартовое (пусковое) устройство предлагается совместить с 

испытательным стендом ЖРД. Для этого пусковое устройство оснащается 

системой измерений модульного типа, которое в штатных пусках снимается.  

Техническая позиция не предусматривается. Пуск осуществляется «с 

колёс». Ракета доставляется к месту старта на удлинённом легковом прицепе. 

Топливо может доставляться на втором автомобиле типа «пикап».  
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Рис. 22. Схема пускового устройства. 

Небольшая масса ракеты и топлива вполне допускает транспортировку и 

на одном автомобиле. Но из соображений безопасности лучше 

транспортировку осуществлять раздельно. 

Важным вопросом является применение парашютной системы спасения. 

Поскольку простейшая ракета является одноразовой, необходимости в системе 

спасения нет. Но необходимо учесть, что ракета будет возвращаться на землю 

со скоростью примерно 90…100 м/с. Обладая высокой кинетической энергией, 

в неконтролируемом полёте она может причинить ущерб имуществу, а также 

жизни и здоровью граждан. В связи с этим целесообразно использование 

простейшей парашютной системы, которая обеспечила бы снижение скорости 

спуска до 5…10 м/с. Облик и массогабаритные параметры парашютной 

системы, а также её влияние на снижение лётных характеристик, должны быть 

определены на стадии аванпроекта. Разработку парашютной системы с 
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упругим звеном (Рис. 23) планируется поручить Сергею Журавину, имеющему 

опыт проектирования и исследования таких систем [14]. 

 

Рис. 23. Схема парашютной системы с упругим звеном. 

  



52 

 

11.2. Двигатель 

Расчёт параметров ЖРД проводился при следующих исходных данных: 

 Однокомпонентный ЖРД с высококонцентрированной перекисью 

водорода в качестве топлива; 

 Охлаждение камеры и сопла ЖРД радиационное, разложение топлива - 

каталитическое 

 Давление в камере p0 =20 бар; 

 Давление на срезе сопла рв= 0,7 бар; 

 Потребный удельный импульс I1=135c на уровне моря и 150 с в вакууме; 

 Диаметр (по крепёжным элементам)- не более D=200 мм; 

 Тяга R=300 кгс на уровне моря; 

 Масса ЖРД с клапанами и элементами крепления не более М=12 кг. 

Удельный импульс и тяга в проведённом расчётном анализе 

определялась по следующей методике. Идеальные параметры газового потока 

рассчитывались из гипотезы адиабатического изоэнтальпийного потока с 

бесконечно быстрыми химическими реакциями (равновесное течение). Поток 

в сопле идеальный квазиодномерный без диссипативных потерь [15]. 

Расчёт начинался с получения равновесного состава камеры разложения 

в предположении изобарно-изоэнтальпического процесса с последующим 

расчетом термодинамических производных от равновесного решения. 

Равновесное решение находилось из условия минимума энергии Гиббса 

системы. В результате рассчитывалось количество молей каждого вещества, 

температура, теплоемкость, энтальпия и энтропия реагирующей смеси, а также 

удельная теплоемкость, показатель изэнтропы и скорость звука. 

Как только равновесный состав получен, могут быть найдены условия в 

критическом сечении. Поскольку поперечное сечение катализатора велико по 

сравнению с критическим сечением сопла, скорость в его конфузоре 

сравнительно мала. Это приводит к малому падению давления и температуры, 

и условия на входе в камеру могут считаться идентичными условиям на 

выходе.  

Зная условия на входе в сопло и предполагая изэнтропическое 

расширение в сопле, вышеописанный подход определения равновесного 

состава может быть использован для определения состава в критическом 

сечении. 

В свою очередь, зная условия в критике и предполагая изэнтропическое 

расширение в сопле, процедура определения равновесного состояния может 
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быть напрямую использована для расчёта на выходе из сопла. В результате 

такого расчёта определяются идеальный удельный импульс и коэффициент 

тяги.  

Однако в реальной камере поток является осесимметричным двумерным 

(или даже трехмерным), с вязким пограничным слоем рядом со стенками 

сопла, где скорости газа намного ниже, чем скорости основного потока, 

химическая кинетика имеет конечную скорость, и другие факторы снижают 

реальную эффективность двигателя. 

Поэтому в рассчитанные идеальные параметры вводились поправки на 

реальный характер течения, наиболее значимыми из которых для заданного 

расчётного случая являются конечная скорость реакций в сопле [25,26,29], 

трение в пограничном слое [15,28] расхождение потока в сопле [29,30], потери 

давления в камере сгорания ограниченного сечения [15]. 

Данные потери вводились как поправочные коэффициенты к идеальному 

удельному импульсу, определяемые по зависимостям из соответствующих 

литературных источников. Значение реального импульса в совокупности с 

требованиями по тяге позволяет определить расход компонентов. 

Непосредственные вычисления проводились в программе Rocket 

Propulsion Analysis (RPA) версии 1.2.9 Lite [31-33] 

Термодинамический расчёт, проведённый в соответствии с изложенной 

методикой, показывает, что при заданном давлении в камере и на срезе сопла 

необходимый удельный импульс с учётом потерь обеспечивается только при 

использовании перекиси водорода концентрацией не менее 98%. При этом 

удельный импульс на уровне моря составляет 135,5 с, а температура в камере 

составляет 1223 К (≈950°С), причём почти половину продуктов разложения по 

массе составляет кислород, остальное – пары воды. При этой температуре в 

кислороде быстро корродирует большинство сталей и сплавов металлов [16]. 

Помимо этого, экспериментально показано, что при концентрации перекиси 

водорода в водных растворах более 85% такие растворы становятся 

взрывоопасными, т.е. способными к взрыву массой [17]. 

Поэтому использование перекиси водорода с концентрацией выше 85% 

является небезопасным и резко сокращает срок службы двигателя. При работе 

проектируемого ЖРД на перекиси с предельной концентрацией 85% его 

удельный импульс на уровне моря составит 116,5 с, а в вакууме – 134,5 с. В 

продуктах разложения кислород составляет 40% массы, а его температура в 

камере не превышает 893К (620°С).  
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При данной рабочей температуре существует достаточно широкий 

выбор жаропрочных сталей и сплавов. В частности, альтернативой дорогим и 

нетехнологичным инконелевым сплавам может быть несколько классов 

сталей, среди которых могут рассматриваться аустенитные, мартенситные, 

перлитные, мартенситно-ферритные. Выбор конкретной марки должен 

делаться, скорее, по технологическим соображениям на следующих этапах 

работы. 

Рассмотрим здесь возможные характеристики ЖРД, выполненного из 

типичного представителя жаропрочной стали 12Х18Н10Т [18,19]: 

- предел прочности на растяжение σв=350 МПа; 

- предел текучести при остаточной деформации 0,2% σ1000= 150 МПа;  

- плотность ρ=7850 кг/м3. 

При непрерывной работе сталь устойчива против окисления на воздухе 

при температуре до 900 °С, обладает хорошей технологичностью при горячей 

пластической деформации, в холодном состоянии допускает высокую степень 

пластической деформации.   Сталь 12Х18Н10Т хорошо сваривается всеми 

видами ручной и автоматической сварки.  

Согласно данным [20], таблетированный перманганат калия устойчив к 

температурам, возникающим при разложении перекиси вплоть до 98% 

концентрации. При этом перманганат калия достаточно дёшев и обладает 

достаточно высоким ресурсом. Поэтому в двигателе будет применяться 

каталитическое разложение перекиси водорода перманганатом калия. 

Параметры этого катализатора, согласно [21], следующие. Активность 

катализатора (отношение массы перекиси водорода, полностью разлагаемого 1 

кг катализатора за 1 секунду) равна a=0,3…0,5 кг/(кг·с), полный ресурс 

(количество перекиси водорода, разлагаемое 1 кг катализатора без заметного 

ухудшения полноты разложения) А=2000 кг/кг, при этом компоновочная 

плотность каталитического пакета γ= 1500 кг/м3. 

Согласно заданной величине тяги у Земли, расход перекиси должен 

составить G=R/I1=300/116.5=2,58 кг/с. Полученный из термодинамического 

расчёта коэффициент тяги сопла составляет Kp=1,3756, откуда диаметр 

критического сечения сопла должен составить  

𝑑∗ = √
4

𝜋

𝑅

𝐾𝑝𝑝0
= 37 мм 
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Диаметр выходного сечения сопла составит, исходя из полученного в 

расчёте соотношения площадей выходного и критического сечений �̅� = 3,95 

𝑑вых = 𝑑∗√�̅� =74 мм, 

что позволяет выполнить требования по поперечному габариту ЖРД. 

При эквивалентном полуугле раствора сопла 10° его длина составит 105 

мм, а площадь Sсоп=0,0183 м2. 

Исходя из характеристик катализатора, необходимая масса 

каталитического пакета для разложения полученного расхода должна 

составить  

𝑚𝑘 = 0,85 ∙ 𝐺/𝑎=4,4 кг, 

откуда занимаемый им объём составит 

𝑊 =
𝑚𝑘

𝛾
=2,9 л 

Разложение перекиси достигается на длине пути в каталитическом 

пакете lk=0,1 м [7]. Тогда диаметр каталитического пакета составит  

𝑑𝑘 = √
4𝑊

𝜋𝑙𝑘
=190 мм, 

что приводит к невыгодному с точки зрения прочности камеры 

разложения соотношению размеров каталитического пакета. 

Проверка по допустимой расходонапряженности катализатора  

𝐺пр =
4(0,85𝐺)

𝜋𝑑𝑘
2 =7,7>5 г/см2 

показывает, что катализатор может работать с частичным выносом 

материала и требует запаса по усилию прессования материала катализатора. 

Каталитический пакет имеет проектный ресурс T=A·mk=10350 кг раствора 

перекиси или 4000 с работы двигателя.  

Расчёт на прочность камеры разложения по безмоментной теории 

оболочек показывает, что потребная толщина стенки составит 

𝛥 = 𝑑𝑘
𝑛𝑝0

2𝜎
=3 мм 

при расчёте на длительную прочность. В этом случае масса камеры 

разложения составит 

mкм=ΔSρ=3,0 кг. 
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Аналогичный расчёт из условия отсутствия разрыва стенки показывает 

массу камеры 1,3 кг при толщине стенки 1,5 мм. 

Поскольку сопло ЖРД, начиная с критического сечения, работает в 

условиях меньших температур, прочность его материала к выходному сечению 

до 450 МПа на разрыв и 180 МПа на длительную прочность. Поэтому толщина 

стенки сопла в выходном сечении составит технологическую величину 0,5 мм. 

Считая толщину стенки равномерно изменяющейся по длине сопла, его массу 

можно оценить, как mсоп= SсопΔср ρ=0,3 кг при обеспечении длительной 

прочности, и 0,15 кг – при однократном применении. 

Полученные габаритные размеры двигателя сведены на Рис.25. 

Таким образом, при однократном применении массу ЖРД, пренебрегая 

массой, принадлежащей ПГС, можно оценить, как M=mk+mкм+mсоп=5,9 кг, при 

многократном же применении M=7,7 кг что соответствует требованиям ТЗ.  

Также габариты двигателя соответствуют заданным требованиям.  Однако 

удельный импульс существенно ниже заданного. Для удовлетворения 

требований ТЗ с сохранением безопасности эксплуатации необходимо 

использовать двухкомпонентный рабочий процесс, основанный на 

взаимодействии продуктов разложения перекиси водорода с горючим. 

 

Рис. 24.  Габаритные размеры ЖРД. 
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Анализ показывает, что предельно допустимой температурой для 

рабочего процесса ЖРД с радиационным охлаждением при использовании 

современных общепромышленных конструкционных материалов является 

величина около 1200°С. 

В качестве сплава, работоспособного в данных условиях, можно 

рекомендовать сплав ХН45Ю (ЭП747) [22]. При рабочей температуре он будет 

иметь следующие характеристики, практически важные для расчёта ЖРД [23]: 

- предел прочности на растяжение σв=30 МПа; 

- предел длительной прочности σ1000= 4 МПа (на базе 1000 ч); 

- плотность ρ=7700 кг/м3. 

Материал обрабатывается ковкой при температуре 1150-1180°С с 

последующей закалкой на воздухе или в воде. Также сплав хорошо 

сваривается всеми видами сварки.  

В этом случае возможно обеспечение удельного импульса 145 с на 

уровне моря и 175 с в вакууме при использовании топливной пары в виде 

равных по массе долей перекиси водорода концентрации 85% и 40%-го 

водного раствора этанола, либо перекиси концентрации 50% с чистым 

этанолом при практически тех же значениях удельного импульса. Первый 

вариант позволяет сохранить каталитическое разложение перекиси, второй 

вариант – использовать более дешёвую и безопасную промышленную 

перекись. Работы по второму варианту успешно проводились в Японии [24] 

Пневмогидравлическая схема двигательной установки (Рис. 25) должна 

быть оптимизирована под простоту изготовления и сборки. Поэтому она 

состоит из баллона для вытеснительного газа с заправочным клапаном, 

клапана-редуктора, бака для перекиси водорода с заправочно-сливной 

горловиной и собственно двигателя с запорным клапаном. Поскольку 

автономная транспортировка и хранение наддутого баллона не 

предусмотрены, запорный клапан баллона опущен, его функции выполняет 

клапан-редуктор. При работе двигателя посредством широтно-импульсной 

модуляции он регулирует расход и давление потока вытеснительного газа в 

бак. Таким образом отпадает необходимость в дренажно-предохранительном 

клапане. 

При запуске двигателя открывается клапан-редуктор. Когда давление в 

свободном объёме бака достигнет рабочей величины, открывается запорный 

клапан двигателя и начинается его работа. По мере расходования 

вытеснительного газа управление клапаном-редуктором поддерживает 
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давление в баке постоянным вплоть до исчерпания топлива. Гарантийный 

запас топлива не предусматривается. 

 

Рис. 25. Пневмогидравлическая схема двигательной установки: 1 – 

заправочный клапан баллона, 2 – баллон вытеснительного газа, 3 – клапан-

редуктор наддува бака, 4 – бак перекиси водорода, 5 – заправочная горловина 

бака, 6 – запорный клапан двигателя, 7 – жидкостной ракетный двигатель. 

Для подстраховки был выполнен альтернативный расчёт (Приложение 

1). Он, в целом подтверждает первый, давая следующие результаты для 

перекиси с концентрацией 85%: 

- удельный импульс на уровне моря 113…124 с; 

- удельный им пульс в вакууме 128…134 с 

- масса двигателя (с коэффициентом увеличения практической массы 

двигателя 2,0) составит 9,3…10,9 кг. 

Согласно выводам альтернативного отчёта, применение перекиси с 

концентрацией 98% технически возможно и безопасно. Таким образом, вопрос 

о предельно допустимой концентрации перекиси остаётся пока открытым.  
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12. Тестовая ракета 

Несмотря на скромные технические параметры, создание СР-ВПВ-

250/300 требует значительных ресурсов. Только финансовые затраты могут 

составить до 11,6 млн. рублей. Между тем, необходимости сразу показать 

рекордные значения высоты полёта не является абсолютной. Почти все цели 

проекта, кроме достижения высоты полёта в 100 км, могут быть достигнуты и 

при использовании ещё более простой и дешёвой ракеты, нежели СР-ВПВ-

250/300. 

Целесообразность создания простейшей ракеты обусловлена и тем 

обстоятельством, что создание ЖРД на ВПВ с концентрацией выше 85% 

может оказаться под сомнением из-за высокой цены и риска повышенной 

взрывоопасности. 

ООО «Лин Индастриал» уже имело опыт разработки так называемой 

«модельной ракеты» (рис. 26) максимально упрощённой конструкции. Она 

использовала двухкомпонентный ЖРД на азотной кислоте (концентрация 

65%) и керосине Т-1 с тягой примерно 22 кгс. При стартовой массе около 6,8 

кг ракета могла достичь высоты 5 км с полезным грузом массой 0,2 кг. В 

основу концепции ракеты легла идея максимального использования готовых 

коммерчески доступных элементов. В частности, в качестве источника газа 

системы наддува предлагались стандартные баллончики для пневматического 

стрелкового оружия. 

Такую же концепцию предлагается реализовать в тестовой ракете. 

Предлагается использовать двигатель тягой 50…100 кгс на ВПВ с предельной 

концентрацией 85%. Предполагается, что это будет единственный агрегат 

МСР, который придётся проектировать и изготавливать самостоятельно. Его 

удельный импульс на уровне моря примем 100 с, а в вакууме – 110 с. Такой 

ЖРД может быть создан в кратчайшие сроки, ориентировочно – за 4 месяца. 

Предварительные оценки показывают, что такая ракета способна 

достичь высоты до 10 км без полезного груза (факт достижения высоты 

определяется только внешними наблюдениями). При уменьшении требований 

к высоте полета, на ракете можно установить простейший полезный груз, 

например, камеру G0-Pro. 

Для ускорения разработки ракеты и её первого пуска предлагается 

кардинально изменить парадигму проектирования, отказавшись от проектных 

расчётов в пользу работы «от эксперимента». Иными словами, тестовая 

должна сначала создаваться из подручных материалов, а затем тестироваться с 
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фиксацией полученных результатов. Анализ последних используется для 

определения направлений дальнейших работ и изменений в проекте. 

 

Рис.26. Модельная ракета (2018 год). 

Конструкцию предлагается делать из доступных компонентов, а именно: 

 Корпус бака – стандартная прессованная труба из АМг6 диаметром 112 

мм и толщиной стенки 2 мм [34]; 

 Днища – раскатные, заказываются в ООО «Моспресс»; 

 Баллоны высокого давления – готовые с давлением 19,6 МПа [35]; 

диаметром 108 и длиной 325 мм  

 Редукторы давления – готовые [36]; 

Примерный облик МСР приведен на рис. 28.  
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Рис. 27. Тестовая ракета.  



62 

 

13. Критические вопросы 

Успех проекта зависит от решения ряда вопросов, которые необходимо 

проработать на стадии эскизного проектирования. 

13.1. Окончательный выбор концентрация ВПВ, от которой зависит 

энергетика СР и достижимость поставленной цели – высота полета не менее 

100 км. Выше отмечалось, что достижение первоначально заложенных 

параметров ЖРД возможно лишь при концентрации не ниже 98%, что может 

оказаться непрактичным и дорогостоящим решением.  

С другой стороны, переход на ВПВ 85% снижает высоту полёта до 70-75 

км. Если это допустимо, с точки зрения целей проекта, то необходимо снижать 

концентрацию. В противном случае необходимо искать решения по 

выполнению поставленной задачи, такие как: установка РДТТ-ускорителей, 

применение второй ступени и т.п. 

13.2. Выполнение аэродинамического расчёта. Поскольку конфигурация и 

размеры СР уменьшились по сравнению с проектом «Тейя», для которого 

проводилось цифровое аэродинамическое моделирование, моделирование 

придётся повторить. 

13.3. Формирование кооперации поставщиков. Необходимо сформировать 

кооперацию поставщиков, которая отвечает следующим требованиям: 

 минимальный состав; 

 надёжность; 

 локация в регионе производства СР и её компонентов. 

13.4. Формирование команды конструкторов и специалистов. Для 

успешной реализации проекта в особенности, при его переходе в фазу 

разработки и создания коммерческого продукта, потребуются специалисты: 

 конструктора – для выпуска КД (на стадии выпуска простейшего изделия 

достаточно одного-двух конструкторов) 

 баллистики и специалисты о динамике полета, включая моделирование 

полёта с учётом упругости и жидкого наполнения баков 

 специалисты-испытатели, в т.ч для выполнения испытательных и 

коммерческих пусков. 
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14. Дорожная карта и перспективы проекта 

14.1. Дорожная карта 

По результатам выполненных проработок предлагается следующая 

последовательность действий (параллельный способ реализации проекта) для 

достижения целей проекта, обозначенных в п.2.2: 

Этап «НИР и проектирование» (2 месяца): 

На данном этапе ведётся: выполнение научных исследований и 

модельных экспериментов; разработка проектов ракеты-прототипа и 

суборбитальной ракеты; проектирование стендов и стартовых комплексов; 

выпуск рабочей конструкторской документации (КД). Результатом этапа 

является комплект конструкторской документации, достаточной для 

изготовления тестовой ракеты и суборбитальной ракеты). Коммерциализация 

результатов этапа не предполагается. 

Этап «Прототипирование» (2 месяца): 

На данном этапе выполняются следующие работы: параллельное 

проектирование основного варианта суборбитальной ракеты и изготовление 

прототипа тестовой ракеты; изготовление моноперекисного ЖРД тягой 75-100 

кгс. Тестовая ракета создаётся из подручных и коммерчески доступных 

материалов. Выполняются её первые пуски, и достигаются цели: 

стимулирования интереса общественности к ракетостроению и космонавтике; 

 получение реального опыта создания ракетной техники с целью 

использования в более сложных проектах;  отработки технологий создания 

и эксплуатации СР; организация и проверка в реальной работе коллектива, 

способного решать относительно сложные задачи ракетно-космического 

проектирования. Производится изготовление пускового устройство 

простейшего типа. 

Коммерциализация результатов этапа может осуществляться в виде 

продажи услуг компании по проектированию и изготовление перекисных 

двигателей для оснащения космических аппаратов и ракет-носителей класса 

«микро». 

Этап «Наземная отработка и лётные испытания основного варианта 

ракеты: (2 месяца): 

На данном этапе завершается проектирование и изготовление двигателя 

на ВПВ тягой 250-300 кгс, изготавливаются его стендовые и лётные образцы. 

Также изготавливаются образцы суборбитальной ракеты для испытаний и 

достижения максимальной высоты (желательно, 100 км и выше). Ведётся 
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наземная отработка стендовых образцов, проводится монтаж пускового 

устройства и выполняются первые пуски. В конце этапа осуществляется пуск 

на максимальную высоту Лётные испытания. 

Результаты данного этапа могут быть коммерциализацированы как в 

объёмах и направлениях этапа «Прототипирование), так и в виде 

предоставления услуг по проведению отработки реактивной вертикальной 

посадки по заказам заинтересованных организаций. Однокомпонентная ракета 

на моноперикисном двигателе позволяет проще (двигатель обеспечивает 

широкий диапазон дросселирования тяги без использования сложной системы 

управления) и с меньшими затратами (небольшая размерность ракеты) 

отработать вертикальную реактивную посадку – основного варианта спасения 

для повторного использования суборбитальных ракет будущего.  

Однако коммерческие перспективы собственно суборбитальной 

моноперикисной одноступенчатой ракеты выглядят достаточно 

ограниченными, поскольку она обладает низкими массово-энергетическими 

характеристиками. Вариант, рассмотренный в данной записке, предполагает 

наличие полезной нагрузки не более 1 кг. В лучшем случае, это могут быть 

Go-pro- камеры, либо простейшая измерительная аппаратура, фиксирующая 

факт достижения максимальной высоты. Даже с такой нагрузкой достижение 

высоты 100 км может быть проблематичным. Разумеется, массу полезной 

нагрузки можно поднять за счёт снижения высоты полёта до 20-30 км, и в 

данном случае ракета, вероятно, сможет использоваться лишь в рекламно-

развлекательных целях. 

В целом, представляется, что моноперекисная ракета должна играть роль 

технологического демонстратора и летающего стенда для отработки 

различных решений. Одновременно, такая ракета может стать прототипом 

перспективных ракетных систем. 

14.2. Перспективы 

На основе моноперикисной ракеты возможно относительно быстрое 

создание коммерчески привлекательных, в том числе многоразовых, 

суборбитальных ракет типа «Тейя» с двухкомпонентными ЖРД на перекиси 

водорода и керосине, как с вытеснительной, так и с электронасосной подачей. 

Разработка, испытания и развёртывание серийного производства такой ракеты 

возможны в течение 24-36 месяцев. 

Полученный технологический задел позволит в относительно короткие 

сроки создать ракету-носитель нано-спутников грузоподъёмностью 10 кг 

подобную РН «Таймыр-1» [37], разработанной ООО «Лин Индастриал» в 
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2014-16 годах. Выполненные за прошедший период НИР и ОКР позволили 

раработать ряд решений, позволяющих удешевить разработку и производство 

сверхмалой РН. В частности, возможна замена углепластиковых корпусов, 

изготавливаемых полукустарным способом, на сварные из алюминиевого 

сплава Р-1580, обладающего прекрасной свариваемостью при высокой 

прочности. 

 
Рис. 28. РН «Таймыр-1». 

Также возможно применение технологий ротационной вытяжки для 

изготовления корпусных деталей. Энергетику ракеты можно заметно повысить 

за счёт использования двигателей с электронасосной подачей на основе 

проектов «Цандер» и «Кондратюк». 

Разработка и обеспечение первого пуска РН типа «Таймыр-1» потребуют 

инвестиций в размере около 250…300 млн рублей.  
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Приложение 1. Альтернативный расчёт однокомпонентного ракетного 

двигателя на высококонцентрированной перекиси водорода. 

Задание на проектирование 

Таблица 1. Проектные характеристики двигателя 

Количество компонентов топлива 1 

Компонент топлива пероксид водорода 

Концентрация компонента не менее 85% 

Давление в камере, бар (МПа) 20 (2,0) 

Давление на срезе сопла, бар (МПа) 0,7 (0,07) 

Тяга на уровне моря, кгс (кН) 300 (2,942) 

Желаемый удельный импульс тяги в вакууме, ед. (м/с) 150 (1471) 

Продолжительность работы, с 150 

Охлаждение двигателя радиационное 

Разложение топлива каталитическое 

Диаметр по крепёжным элементам, мм, не более 200 

Масса с клапанами и элементами крепления, кг, не более 12 

Термодинамический расчёт. Удельный импульс тяги. 

Для проведения термодинамических расчётов использовался 

программный комплекс «Астра-4» версии 1.17, разработанный в МГТУ 

им. Н. Э. Баумана. Указанный программный комплекс реализует алгоритмы и 

методику расчётов, изложенные в [1] и [2]. 

На первом этапе необходимо определить значения удельных импульсов 

тяги в вакууме для сопел с различным давлением на срезе: от заданного до 

минимально допустимого для использования на уровне моря. 

Минимально допустимое для использования на уровне моря давление на 

срезе сопла принимается равным таковому для уже известных 

широкодиапазонных по высоте применения двигателей. Примером могут 

служить ЖРД РД-0120 и RS-25/SSME, у обоих двигателей давление на среде 

сопла составляет немногим менее 20 кПа; примем эту величину в качестве 

граничной для текущего расчёта. Результаты расчётов приведены в 

Таблица2…4 как функция концентрации пероксида водорода (по вертикали) и 

давления на срезе сопла (по горизонтали). 

Таблица 2. Результаты термодинамического расчёта. Температура на 

срезе сопла, К. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 413,27 397,56 379,67 358,77 333,40 300,54 

90% 478,34 460,46 440,05 416,14 387,01 349,08 

95% 545,12 525,13 502,27 475,42 442,61 399,71 

98% 585,94 564,71 540,40 511,83 476,84 430,99 

100% 613,47 591,41 566,15 536,43 500,01 452,21 
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Таблица 3. Результаты термодинамического расчёта. Удельный импульс 

тяги на уровне моря, м/с. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 216,9 1 210,1 1 198,4 1 178,4 1 141,9 1 066,0 

90% 1 293,3 1 285,9 1 273,3 1 251,7 1 212,3 1 130,4 

95% 1 364,2 1 356,2 1 342,7 1 319,5 1 277,2 1 189,4 

98% 1 404,4 1 396,1 1 382,1 1 358,0 1 314,0 1 222,6 

100% 1 430,4 1 421,9 1 407,5 1 382,8 1 337,7 1 243,9 

Таблица 4. Результаты термодинамического расчёта. Удельный импульс 

тяги в вакууме, м/с. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 396,1 1 408,2 1 421,9 1 437,7 1 456,6 1 480,7 

90% 1 485,9 1 499,0 1 513,8 1 530,8 1 551,3 1 577,3 

95% 1 569,5 1 583,6 1 599,4 1 617,7 1 639,6 1 667,5 

98% 1 617,1 1 631,7 1 648,2 1 667,3 1 690,0 1 719,1 

100% 1 647,8 1 662,9 1 679,8 1 699,3 1 722,7 1 752,4 

Необходимо учесть, что при небольшом давлении на срезе сопла 

температура газа может приблизиться к температуре конденсации водяного 

пара. Необходимые значения из [3] приведены в Таблица5: 

Таблица 5. Температура конденсации водяного пара. 

 давление, МПа 

 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

K 363,09 359,09 354,47 349,01 342,24 333,20 

°C 89,94 85,94 81,32 75,86 69,09 60,05 

Легко видеть, что при концентрации пероксида водорода в 85% 

температура газа на срезе сопла при давлениях на срезе сопла менее 

0,040 МПа оказывается меньше температуры конденсации водяного пара, 

следовательно, результаты термодинамических расчётов для указанных 

давлений не следует принимать во внимание. 

Кроме того, необходимо учесть неидеальность характеристик реального 

ЖРД по сравнению с предельными теоретически возможными. Сравнение 

расчётных и практически достигнутых параметров тех же ЖРД РД-0120 и RS-

25/SSME показывает, что КПД современных ЖРД промышленного 

исполнения, спроектированных и изготовленных коллективами с большим 

опытом, обычно составляет 94%. Вероятно, именно эту величину следут 

принять за максимально достижимую, а в качестве расчётной величины можно 

принять КПД в 90%. В таблицах 6…10 приведены удельные импульсы тяги с 
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соответствующими поправками. Зелёным фоном выделены величины, 

удовлетворяющие условиям ТЗ. 

Таблица 6а. Удельный импульс тяги на уровне моря, м/с, КПД 90%. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 095,3 1 089,1 1 078,6 1 060,6 1 027,8 959,4 

90% 1 164,0 1 157,3 1 146,0 1 126,5 1 091,1 1 017,4 

95% 1 227,8 1 220,6 1 208,4 1 187,6 1 149,5 1 070,4 

98% 1 264,0 1 256,5 1 243,9 1 222,2 1 182,6 1 100,3 

100% 1 287,4 1 279,7 1 266,8 1 244,5 1 203,9 1 119,5 

Таблица 6б. Удельный импульс тяги в вакууме, м/с, КПД 90%. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 256,5 1 267,4 1 279,7 1 293,9 1 310,9 1 332,6 

90% 1 337,3 1 349,1 1 362,4 1 377,8 1 396,1 1 419,5 

95% 1 412,5 1 425,2 1 439,5 1 456,0 1 475,7 1 500,8 

98% 1 455,4 1 468,5 1 483,4 1 500,5 1 521,0 1 547,2 

100% 1 483,1 1 496,6 1 511,8 1 529,4 1 550,4 1 577,2 

Таблица 7а. Удельный импульс тяги на уровне моря, м/с, КПД 91%. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 107,4 1 101,2 1 090,6 1 072,4 1 039,2 970,1 

90% 1 176,9 1 170,2 1 158,7 1 139,0 1 103,2 1 028,7 

95% 1 241,4 1 234,2 1 221,9 1 200,7 1 162,3 1 082,3 

98% 1 278,0 1 270,5 1 257,7 1 235,7 1 195,7 1 112,5 

100% 1 301,7 1 294,0 1 280,9 1 258,3 1 217,3 1 131,9 

Таблица 7б. Удельный импульс тяги в вакууме, м/с, КПД 91%. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 270,4 1 281,5 1 293,9 1 308,3 1 325,5 1 347,4 

90% 1 352,1 1 364,1 1 377,6 1 393,1 1 411,6 1 435,3 

95% 1 428,2 1 441,0 1 455,5 1 472,1 1 492,1 1 517,5 

98% 1 471,5 1 484,9 1 499,9 1 517,2 1 537,9 1 564,4 

100% 1 499,5 1 513,2 1 528,6 1 546,4 1 567,6 1 594,7 

Таблица 8а.Удельный импульс тяги на уровне моря, м/с, КПД 92% 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 119,6 1 113,3 1 102,6 1 084,1 1 050,6 980,7 

90% 1 189,9 1 183,0 1 171,5 1 151,6 1 115,3 1 040,0 

95% 1 255,0 1 247,7 1 235,3 1 213,9 1 175,1 1 094,2 

98% 1 292,1 1 284,5 1 271,5 1 249,3 1 208,9 1 124,8 

100% 1 316,0 1 308,2 1 294,9 1 272,2 1 230,7 1 144,4 
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Таблица 8б. Удельный импульс тяги в вакууме, м/с, КПД 92%. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 284,4 1 295,6 1 308,1 1 322,7 1 340,0 1 362,2 

90% 1 367,0 1 379,1 1 392,7 1 408,4 1 427,2 1 451,1 

95% 1 443,9 1 456,9 1 471,5 1 488,3 1 508,5 1 534,1 

98% 1 487,7 1 501,2 1 516,4 1 533,9 1 554,8 1 581,5 

100% 1 516,0 1 529,8 1 545,4 1 563,3 1 584,8 1 612,2 

Таблица 9а. Удельный импульс тяги на уровне моря, м/с, КПД 93%. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 131,8 1 125,4 1 114,5 1 095,9 1 062,0 991,4 

90% 1 202,8 1 195,9 1 184,2 1 164,1 1 127,5 1 051,3 

95% 1 268,7 1 261,3 1 248,7 1 227,1 1 187,8 1 106,1 

98% 1 306,1 1 298,4 1 285,4 1 262,9 1 222,0 1 137,0 

100% 1 330,3 1 322,4 1 309,0 1 286,0 1 244,0 1 156,8 

Таблица 9б. Удельный импульс тяги в вакууме, м/с, КПД 93%. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 298,3 1 309,6 1 322,4 1 337,0 1 354,6 1 377,0 

90% 1 381,9 1 394,1 1 407,8 1 423,7 1 442,7 1 466,8 

95% 1 459,6 1 472,7 1 487,5 1 504,5 1 524,9 1 550,8 

98% 1 503,9 1 517,5 1 532,8 1 550,5 1 571,7 1 598,7 

100% 1 532,5 1 546,5 1 562,2 1 580,3 1 602,1 1 629,8 

Таблица 10а. Удельный импульс тяги на уровне моря, м/с, КПД 94%. 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 143,9 1 137,5 1 126,5 1 107,7 1 073,4 1 002,1 

90% 1 215,7 1 208,8 1 196,9 1 176,6 1 139,6 1 062,6 

95% 1 282,3 1 274,8 1 262,1 1 240,3 1 200,6 1 118,0 

98% 1 320,2 1 312,4 1 299,2 1 276,5 1 235,2 1 149,2 

100% 1 344,6 1 336,6 1 323,1 1 299,8 1 257,4 1 169,3 

Таблица 10б. Удельный импульс тяги в вакууме, м/с, КПД 94% 

 давление на срезе сопла, МПа 

конц. 0,070 0,060 0,050 0,040 0,030 0,020 

85% 1 312,3 1 323,7 1 336,6 1 351,4 1 369,2 1 391,8 

90% 1 396,7 1 409,1 1 423,0 1 439,0 1 458,2 1 482,6 

95% 1 475,3 1 488,6 1 503,5 1 520,7 1 541,3 1 567,5 

98% 1 520,0 1 533,8 1 549,3 1 567,2 1 588,6 1 615,9 

100% 1 549,0 1 563,1 1 579,0 1 597,3 1 619,3 1 647,3 

Результаты расчёта показывают, что с учётом неизбежных потерь 

заданный уровень удельного импульса тяги в вакууме (1471 м/с) для 

концентрации пероксида водорода в 85% не обеспечивается ни при каких 

комбинациях реалистичных КПД и давлений на срезе сопла. Минимальным 
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работоспособным вариантом при КПД двигателя в 94% будет комбинация 

90%-го пероксида водорода и давления на срезе сопла не более 0,020 МПа; 

более высокие значения давления на срезе сопла и/или более низкие значения 

КПД требуют соответственно более высоких значений концентрации 

пероксида водорода, вплоть до 100%-й концентрации при КПД в 90%. 

Несмотря на то, что в источниках семидесятилетней давности 

указывается, что при концентрации пероксида водорода в водных растворах 

более 85% такие растворы становятся способными к объёмному взрыву, более, 

чем полувековой опыт эксплуатации ЖРД на пероксиде водорода 98%-й 

концентрации опровергает эту информацию. Так, с 1966 г. по н. вр. 

осуществлено более 170 запусков космических кораблей семейства «Союз» 

всех модификаций, при этом не было ни одного случая отказа именно таких 

ЖРД, используемых для ориентации их спускаемых аппаратов. 

Можно сделать следующие выводы: во-первых, в современных условиях 

вполне возможно применение пероксида водорода любой доступной 

концентрации вплоть до 98%, во-вторых, первые эксперименты разумно 

проводить с использованием менее концентрированного пероксида водорода, 

например, 85% или 90%. 

Температура в камере. Рекомендованные сплавы 

Продуктами разложения пероксида водорода являются кислород и вода, 

при этом температура в камере сгорания (разложения) следующим образом 

зависит от концентрации пероксида водорода: 

Таблица 11. Температура в камере. 

 85% 90% 95% 98% 100% 

K 904,95 1026,63 1148,49 1221,91 1271,05 

°C 631,80 753,48 875,34 948,76 997,90 

Работоспособность сплавов в среде горячего кислорода и водяного пара 

в интересующем нас диапазоне температур (650…1000°C) необходимо 

подтверждать экспериментально, но для начального выбора можно 

воспользоваться рекомендациями [4]. Вполне очевидно, что требуются сплавы 

одновременно I, II и III группы стойкости (коррозионностойкие, жаростойкие 

и жаропрочные). Таких без ограничений на хрупкость в списке нашлось всего 

три, а именно: 12Х18Н9Т, 12Х18Н10Т, 12Х18Н12Т. Если смягчить требования 

к коррозионной стойкости, можно добавить к указанному списку сплав 

ХН60ВТ. Характеристики сплавов согласно [5] приведены в Таблица12. 
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Таблица 12. Характеристики сплавов. 

 12Х18Н9Т 12Х18Н10Т 12Х18Н12Т ХН60ВТ 

Максимальная температура длительного 

применения (св. 10 000 ч), °C 

800 800 800 1000 

Температура начала интенсивного 

окалинообразования на воздухе, °C 

850 850 850 1100 

Свариваемость без огр. без огр. огранич. без огр. 

Плотность при 20°C, кг/м3 7900 7920 7900 8800 

Кратковременная (0,1 ч) прочность, МПа, 

при температуре, °C: 

    

800 158 158 158 196 

900 110 110 110 186 

1000 59 59 59 78 

Сравнивая данные Табл. 12 и 11 легко видеть, что в случае 

использования сплава ХН60ВТ допустима любая концентрация пероксида 

водорода. В случае использования сталей группы 12Х18Нххх простейшая 

(линейная) аппроксимация данных Табл. 11 даёт возможность определить, что 

при ограничении рабочей температуры величиной в 800°C максимальная 

допустимая концентрация пероксида водорода составит 91,9%, а 825°C (со 

снижением ресурса) — 92,9%,  

Для дальнейших расчётов необходимо определиться с принятыми 

ограничениями. В целях удешевления пробного ЖРД примем концентрацию 

пероксида водорода 90%, что даст максимальную температуру 754°C и 

позволит использовать недорогие стали 12Х18Н9Т, 12Х18Н10Т или 

12Х18Н12Т. Кроме того, зададимся КПД ЖРД в 90%. Указанная в таблице 

кратковременная прочность для базы в 0,1 ч = 360 с вполне достаточна для 

проведения нескольких испытаний. Для увеличения надёжности примем 

расчётную прочность 80 МПа. Несмотря на то, что начиная с критического 

сечения камера работает в условиях постоянно снижающихся температур, 

теплопроводность материала и продолжительность работы двигателя 

вынуждают принять температуру стенки всей камеры постоянной и равной 

максимальной температуре, а значит, расчётная прочность также будет 

постоянной. 

Размеры камеры и катализаторного пакета. 

Расчёт параметров камеры будем вести параллельно для всех значений рa 

Pa в диапазоне от 70 до 20 кПа с шагом 10 кПа. Дальнейшие расчёты 

проведены в соответствии с методикой, изложенной в [1] и [2]. 

В целях упрощения конструкции двигателя и уменьшения стоимости его 

изготовления примем профиль камеры сгорания без гладких переходов между 

участками и непрофилированное (конусное) сопло. Таким образом при 
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изготовлении камеры удастся обойтись всего пятью конструктивными 

единицами: форсуночная головка, вкладной катализаторный пакет, 

цилиндрический участок камеры, конусный докритический участок камеры и 

конусный закритический участок камеры (сопло). При наличии 

соответствующего станочного парка количество конструктивных единиц 

может быть уменьшено до трёх путём изготовления камеры единой деталью. 

В соответствии с рекомендациями [1] и [2] примем угол полураскрыва 

конуса докритического участка в 30°, угол полураскрыва сопла — 10°, радиус 

цилиндрического участка камеры — не менее 2 радиусов критического 

сечения, требуемую характеристическую длину камеры — 3,35 м. Расчёт 

толщины стенок будет проведён в соответствии с безмоментной теорией 

оболочек, минимальная толщина стенок — 0,0010 м. 

Таблица 13. Размеры камеры. 

Давление на срезе сопла кПа 70 60 50 40 30 20 

Диаметр критического сечения мм 38,9 39,0 39,2 39,5 40,2 41,6 

Практический расход топлива кг/с 2,531 2,544 2,570 2,610 2,703 2,894 

Относительная площадь сопла — 4,0466 4,4785 5,0538 5,8667 7,1231 9,3903 

Теортические величины:        

— сила тяги в вакууме Н 3760,7 3813,5 3890,5 3995,5 4193,0 4564,6 

— сила тяги на уровне моря Н 3273,4 3271,4 3272,5 3267,0 3277,0 3271,4 

— удельный импульс тяги в вакууме м/с 1485,9 1499,0 1513,8 1530,8 1551,3 1577,3 

— удельный импульс тяги на уровне 

моря 

м/с 1293,9 1285,9 1273,3 1251,7 1212,3 1130,4 

Величины с учётом КПД:        

— сила тяги в вакууме Н 3384,7 3432,1 3501,4 3595,9 3773,7 4108,1 

— сила тяги на уровне моря Н 2946,1 2944,3 2945,2 2940,3 2949,3 2944,2 

— удельный импульс тяги в вакууме м/с 1337,3 1349,1 1362,4 1377,7 1396,1 1419,5 

— удельный импульс тяги на уровне 

моря 

м/с 1164,0 1157,3 1146,0 1126,6 1091,1 1017,4 

Внутренний радиус камеры м 0,0500 0,0500 0,0500 0,0500 0,0500 0,0500 

Высота цилиндрического участка 

камеры 

м 0,5000 0,5000 0,5000  0,5000 0,5200 0,5550 

Толщина стенки камеры м 0,0013 0,0013 0,0013 0,0013 0,0013 0,0013 

Высота конуса докритического участка м 0,0530 0,0529 0,0527 0,0524 0,0518 0,0506 

Толщина стенки в критическом 

сечении 

м 0,0010 0,0010 0,0010 0,0010 0,0010 0,0010 

Внутренний радиус среза сопла м 0,0392 0,0413 0,0441 0,0479 0,0537 0,0638 

Высота конуса сопла м 0,1116 0,1235 0,1388 0,1593 0,1903 0,2436 

Толщина стенки на срезе сопла м 0,0010 0,0010 0,0010 0,0010 0,0010 0,0010 

Максимальный наружный диаметр 

камеры 

м 0,1026 0,1026 0,1026 0,1026 0,1094 0,1296 

Масса оболочки камеры и ФГ кг 2,350 2,371 2,399 2,441 2,579 2,840 

Согласно данным [1], [2] и [6], для разложения пероксида водорода 

могут быть использованы самые разнообразные катализаторы, из них самые 
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распространённые — таблетированный перманганат калия и серебро в виде 

сеток или тонкой проволоки. Оба катализатора устойчивы вплоть до 

температуры разложения 98%-го пероксида водорода, но с точки зрения 

стоимости предпочтителен перманганат калия. Параметры этого катализатора 

таковы: активность (масса пероксида водорода, полностью разлагаемого 1 кг 

катализатора за 1 с) равна 0,4 кг/кг·с, полный ресурс (количество перекиси 

водорода, разлагаемое 1 кг катализатора без заметного ухудшения полноты 

разложения) — 2000 кг/кг, компоновочная плотность — 1500 кг/м3, 

минимальная длина пути разложения — 0,1000 м, величина вспомогательных 

объёмов катализаторного пакета (полость входа и сборник парогаза) — 100% 

от расчётного объёма катализаторного пакета. 

Таблица 14а. Параметры катализаторного пакета. 

Давление на срезе сопла кПа 70 60 50 40 30 20 

Диаметр критического сечения мм 38,9 39,0 39,2 39,5 40,2 41,6 

Практический расход топлива кг/с 2,531 2,544 2,570 2,610 2,703 2,894 

Практический расход пероксида 

водорода 

кг/с 2,278 2,290 2,313 2,349 2,433 2,605 

Требуемая масса катализатора кг 5,695 5,724 5,783 5,873 6,082 6,512 

Требуемый объём катализаторного 

пакета 

дм3 3,797 3,816 3,855 3,915 4,055 4,341 

Требуемая длина катализаторного 

пакета 

дм 4,834 4,859 4,909 4,985 5,163 5,528 

Полный ресурс катализаторного пакета С 4500,2 4500,0 4500,4 4500,4 4500,2 4500,3 

Полный ресурс катализатора существенно больше требуемой 

продолжительности работы ЖРД, следовательно, можно либо обеспечить 

многократность применения двигателя, либо увеличить расчётную активность 

катализатора и тем уменьшить его массу. Увеличим расчётную активность 

катализатора до 1,0 кг/кг·с и пересчитаем параметры катализаторного пакета. 

Таблица 14б. Параметры катализаторного пакета. 

Давление на срезе сопла кПа 70 60 50 40 30 20 

Диаметр критического сечения мм 38,9 39,0 39,2 39,5 40,2 41,6 

Практический расход топлива кг/с 2,531 2,544 2,570 2,610 2,703 2,894 

Практический расход пероксида 

водорода 

кг/с 2,278 2,290 2,313 2,349 2,433 2,605 

Требуемая масса катализатора кг 2,278 2,290 2,313 2,349 2,433 2,605 

Требуемый объём катализаторного 

пакета 

дм3 1,519 1,527 1,542 1,566 1,622 1,737 

Требуемая длина катализаторного 

пакета 

дм 1,934 1,944 1,963 1,994 2,065 2,211 

Полный ресурс катализаторного пакета с 1800,1 1800,3 1800,0 1800,0 1800,2 1800,3 

Требуемая полная длина пакета дм 3,867 3,888 3,927 3,988 4,130 4,422 
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Сравнение располагаемой длины цилиндрического участка камеры 

(см. Таблица13) и требуемой полной длины пакета показывает, что 

катализаторный пакет возможно разместить в камере во всех случаях. 

Осталось посчитать полную массу двигателя. Во избежание недооценки 

разумно принять коэффициент увеличения практической массы двигателя 

равным 2,00. 

Таблица 14в. Масса ЖРД. 

Давление на срезе сопла кПа 70 60 50 40 30 20 

Масса оболочки камеры и ФГ кг 2,350 2,371 2,399 2,441 2,579 2,840 

Требуемая масса катализатора кг 2,278 2,290 2,313 2,349 2,433 2,605 

Итого полная масса камеры без 

элементов крепежа и ПГС 

кг 4,628 4,661 4,712 4,790 5,012 5,445 

Итого практическая масса камеры кг 9,256 9,322 9,424 9,580 10,024 10,890 

Таким образом, при однократном применении массу ЖРД можно 

оценить величиной от 9,3 до 10,9 кг, что соответствует требованиям ТЗ. 

Экспериментальное определение прочности и ресурса сталей группы 

12Х18Нххх в реальных условиях может обеспечить уменьшение массы, 

однако в настоящее время для выбранных конструкционных материалов 

отсутствуют данные по длительной прочности на других временных базах, 

кроме приведённой в ГОСТ. 
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Приложение 2. Смета. 

№ 

этапа 
Наименование 

Длительность 

этапа, мес 
Описание работ Наименование расхода 

Сумма в месяц, 

руб 

Кол-во 

месяцев 

Сумма, руб (с 

учётом 

1 НИР и 

проектирование 

2 Выполнение 

научных 

исследований и 

модельных 

экспериментов, 

разработка 

проектов ракеты-

прототипа и 

суборбитальной 

ракеты.  

Проектирование 

стендов и 

стартовых 

комплексов. 

Выпуск рабочей 

конструкторской 

документации 

(КД) 

Менеджер проекта 100 000 2 284 000 

Главный конструктор 80 000 2 227 200 

Инженер-проектант 50 000 2 142 000 

Конструктор - разработка КД 80 000 1 113 600 

Инженер - двигателист 60 000 1 85 200 

Инженер - электронщик  80 000 1 113 600 

Аэродинамическое моделирование (заказ) 100 000   100 000 

Разработка системы спасения (заказ) 100 000   100 000 

Бухгалтер 25 000 2 71 000 

ИТОГО  (с учетом налогов) 1 236 600 

2 Прототипирование 2 Параллельное 

проектирование 

основного 

варианта СР и 

изготовление 

прототипа 

(простейшей 

тестовой 

ракеты). 

Изготовление 

моноперекисного 

ЖРД тягой 75-

100 кгс. 

Проведение 

наземных и 

лётных 

испытаний 

Аренда производственного помещения  100 000 2 200 000 

Оснащение производственного помещения (стеллажи, 

инструменты) 

150 000   150 000 

Оборудование для сборочного производства (морозильник 

для пероксида водорода, сверлильный станок, 3D-принтер) 

400 000   400 000 

Уборка в производственном помещении 5 000 2 10 000 

Менеджер проекта 100 000 2 284 000 

Главный конструктор 80 000 2 227 200 

Инженер-проектант 50 000 2 142 000 
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ракеты-

прототипа 

(высота полета 5-

10 км). 

Конструктор - разработка КД и сопровождение 

изготовления/сборки 

80 000 2 227 200 

Инженер - электронщик  80 000 1 113 600 

Слесарь 1 60 000 1 85 200 

Слесарь 2 60 000 1 85 200 

Бухгалтер 25 000 2 71 000 

Изготовление катализатора (заказ) 50 000   50 000 

Закупка высококонцентрированного пероксида водорода  10 канистр - 200 

000 

  200 000 

Закупка проката и элементов для стенда-старта 200 000   200 000 

Закупка металла для изготовления двигателя 100 000   100 000 

Закупка баллонов, труб, шлангов и арматуры стенда-старта 250 000   250 000 

Закупка электронных компонентов тестовой ракеты и 

стенда-старта 

70 000   70 000 

Закупка бортовых и наземных видеокамер 100 000   100 000 

Закупка металла для изготовления тестовой ракеты 50 000   50 000 

Закупка клапанов и арматуры тестовой ракеты 200 000   200 000 

Изготовление двигателей тестовой ракеты 300 000   300 000 

Заказ изготовления элементов тестовой ракеты 100 000   100 000 

Дополнительные расходы при сборке тестовой ракеты 100 000   100 000 
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Дополнительные расходы при сборке стенда-старта 50 000   50 000 

Аренда полигона для испытаний двигателя 2 раза по 70 000 

рублей 

  140 000 

Выезд на полигон и проведение испытаний двигателя 

(дополнительные специалисты)  

50 000   50 000 

Оформление разрешение на пуск в Росавиации 20 000   20 000 

Запуск и обеспечение поиска ракеты после приземления 30 000   30 000 

ИТОГО  4 005 400 

ИТОГО - коэффициент неопределенности 1,2 4 806 480 

3 Наземная 

отработка и 

лётные испытания 

основного 

варианта ракеты 

2 Завершение 

проектирования 

и изготовление 

двигателя на 

ВПВ тягой 250-

300 кгс. 

Изготовление 

стендовых и 

лётных образцов 

основного 

варианта. 

Наземная 

отработка 

стендовых 

образцов. 

Лётные 

испытания. 

Изготовление и 

монтаж 

элементов 

стартового 

Аренда производственного помещения  100 000 2 200 000 

Уборка в производственном помещении 5 000 2 10 000 

Менеджер проекта 100 000 2 284 000 

Главный конструктор 80 000 2 227 200 

Инженер-проектант 50 000 2 142 000 

Конструктор - разработка КД и сопровождение 

изготовления/сборки 

80 000 2 227 200 

Слесарь 1 60 000 2 170 400 

Слесарь 2 60 000 2 170 400 

Инженер - двигателист 60 000 1 85 200 

Инженер - электронщик  80 000 1 113 600 

Бухгалтер 25 000 2 71 000 

Разработка радиолинии для связи с ракетой (заказ)  350 000   350 000 
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комплекса. 

Закупка 

расходных 

материалов. 

Организация 

пусковой 

экспедиции и 

выполнение 

лётных 

испытаний. 

Закупка металла для изготовления двигателя 200 000   200 000 

Закупка электронных компонентов суборбитальной ракеты  50 000   50 000 

Закупка металла для изготовления суборбитальной ракеты 100 000   100 000 

Закупка клапанов и арматуры суборбиатальной ракеты 300 000   300 000 

Закупка композитного баллона для вытеснительного газа 250 000   250 000 

Закупка электронных компонентов суборбитальной ракеты  50 000   50 000 

Изготовление баков суборбитальной ракеты 500 000   500 000 

Изготовление элементов конструкции суборбитальной 

ракеты 

200 000   200 000 

Изготовление двигателей суборбитальной  ракеты 400 000   400 000 

Дополнительные расходы при сборки суборбитальной 

ракеты 

100 000   100 000 

Аренда полигона для испытаний двигателя 2 раза по 70 000 

рублей 

  140 000 

Выезд на полигон и проведение испытаний двигателя 

(дополнительные специалисты)  

50 000   50 000 

Оформление разрешение на пуск в Росавиации 20 000   20 000 

Аренда полигона для испытаний ракеты 150 000   150 000 

Аренда приемной станции для получения телеметрии 50 000   50 000 

Запуск и обеспечение поиска ракеты после приземления 40 000   40 000 

ИТОГО 4 651 000 

        ИТОГО этап №3 - коэффициент неопределенности 1,2 5 581 200 

ВСЕГО 9 893 000 

ВСЕГО коэффициент неопределенности 1,2 11 624 280 
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Приложение 3. Смета на тестовую ракету. 
№ 

этапа 

Наименование Длительность 

этапа, мес 

Описание работ Наименование расхода Сумма в месяц, руб Кол-во 

месяцев 

Сумма, руб 

(с учётом 

1 НИР и 

проектирование 

2 Выполнение 

научных 

исследований и 

модельных 

экспериментов, 

разработка 

проекта ракеты-

прототипа. 

Проектирование 

стенда и 

стартового 

комплекса. 

Выпуск рабочей 

конструкторской 

документации 

(КД) 

Менеджер проекта/главный конструктор 120 000 1 170 400 

Конструктор - разработка КД 80 000 1 113 600 

Инженер - двигателист 60 000 1 85 200 

Разработка системы спасения (заказ) 50 000   50 000 

Бухгалтер 25 000 2 71 000 

ИТОГО  (с учетом налогов) 490 200 

2 Прототипирование 2 Изготовление 

тестовой ракеты. 

Изготовление 

моноперекисного 

ЖРД тягой 75-

100 кгс. 

Проведение 

наземных и 

лётных 

испытаний 

ракеты-

прототипа 

(высота полета 5-

10 км). 

Аренда производственного помещения  100 000 2 200 000 

Оснащение производственного помещения (стеллажи, 

инструменты) 

50 000   50 000 

Оборудование для сборочного производства (морозильник 

для пероксида водорода, сверлильный станок, 3D-принтер) 

200 000   200 000 

Уборка в производственном помещении 5 000 2 10 000 

Менеджер проекта/главный конструктор 120 000 2 340 800 

Конструктор - разработка КД и сопровождение 

изготовления/сборки 

80 000 2 227 200 

Инженер - электронщик  80 000 1 113 600 

Слесарь 1 60 000 1 85 200 

Слесарь 2 60 000 1 85 200 

Бухгалтер 25 000 2 71 000 

Изготовление катализатора (заказ) 50 000   50 000 

Закупка высококонцентрированного пероксида водорода  5 канистр - 100 000   100 000 

Закупка проката и элементов для стенда-старта 100 000   100 000 

Закупка металла для изготовления двигателя 100 000   100 000 

Закупка баллонов, труб, шлангов и арматуры стенда-старта 150 000   150 000 



83 

 

Закупка электронных компонентов тестовой ракеты и стенда-

старта 

40 000   40 000 

Закупка бортовых и наземных видеокамер 50 000   50 000 

Закупка металла для изготовления тестовой ракеты 50 000   50 000 

Закупка клапанов и арматуры тестовой ракеты 200 000   200 000 

Изготовление двигателей тестовой ракеты 300 000   300 000 

Заказ изготовления элементов тестовой ракеты 100 000   100 000 

Дополнительные расходы при сборке тестовой ракеты 100 000   100 000 

Аренда полигона для испытаний двигателя 2 раза по 70 000 

рублей 

  140 000 

Выезд на полигон и проведение испытаний двигателя 

(дополнительные специалисты)  

50 000   50 000 

Оформление разрешение на пуск в Росавиации 20 000   20 000 

Запуск и обеспечение поиска ракеты после приземления 30 000   30 000 

ИТОГО  2 963 000 

ИТОГО - коэффициент неопределенности 1,2 3 555 600 

ВСЕГО 3 453 200 

ВСЕГО коэффициент неопределенности 1,2 4 045 800 
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Приложение 4. Смета на суборбитальную ракету. 
№ 

этапа 

Наименование Длительность 

этапа, мес 

Описание работ Наименование расхода Сумма в месяц, руб Кол-во 

месяцев 

Сумма, руб 

(с учётом 

1 НИР и 

проектирование 

1,5 Выполнение 

научных 

исследований и 

модельных 

экспериментов, 

разработка 

проекта 

суборбитальной 

ракеты.  

Проектирование 

стендов и 

стартового 

комплекса. 

Выпуск рабочей 

конструкторской 

документации 

(КД) 

Менеджер проекта 100 000 1,5 213 000 

Главный конструктор 80 000 1,5 170 400 

Инженер-проектант 50 000 1,5 106 500 

Конструктор - разработка КД 80 000 1 113 600 

Инженер - двигателист 60 000 1 85 200 

Инженер - электронщик  80 000 1 113 600 

Аэродинамическое моделирование (заказ) 100 000   100 000 

Разработка системы спасения (заказ) 100 000   100 000 

Бухгалтер 25 000 1,5 53 250 

ИТОГО  (с учетом налогов) 1 055 550 

2 Наземная 

отработка и 

лётные 

испытания 

основного 

варианта 

ракеты 

4 Завершение 

проектирования 

СР и 

изготовление 

двигателя на 

ВПВ тягой 250-

300 кгс. 

Изготовление 

стендовых и 

лётных образцов 

основного 

варианта. 

Наземная 

отработка 

стендовых 

образцов. 

Лётные 

испытания. 

Аренда производственного помещения  100 000 4 400 000 

Оснащение производственного помещения (стеллажи, 

инструменты) 

150 000   150 000 

Оборудование для сборочного производства (морозильник для 

пероксида водорода, сверлильный станок, 3D-принтер) 

400 000   400 000 

Уборка в производственном помещении 5 000 4 20 000 
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Изготовление и 

монтаж 

элементов 

стартового 

комплекса. 

Закупка 

расходных 

материалов. 

Организация 

пусковой 

экспедиции и 

выполнение 

лётных 

испытаний. 

Менеджер проекта 100 000 4 568 000 

Главный конструктор 80 000 4 454 400 

Инженер-проектант 50 000 2 142 000 

Конструктор - разработка КД и сопровождение 

изготовления/сборки 

80 000 4 454 400 

Инженер - электронщик  80 000 2 227 200 

Инженер - двигателист 60 000 2 170 400 

Слесарь 1 60 000 3 255 600 

Слесарь 2 60 000 3 255 600 

Бухгалтер 25 000 4 142 000 

Изготовление катализатора (заказ) 50 000   50 000 

Закупка высококонцентрированного пероксида водорода  10 канистр - 200 

000 

  200 000 

Закупка проката и элементов для стенда-старта 200 000   200 000 

Закупка баллонов, труб, шлангов и арматуры стенда-старта 250 000   250 000 

Закупка электронных компонентов стенда-старта 30 000   30 000 

Закупка бортовых и наземных видеокамер 100 000   100 000 

Дополнительные расходы при сборке стенда-старта 50 000   50 000 

        Разработка радиолинии для связи с ракетой (заказ)  350 000   350 000 
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Закупка металла для изготовления двигателя 200 000   200 000 

Закупка электронных компонентов суборбитальной ракеты  50 000   50 000 

Закупка металла для изготовления суборбитальной ракеты 100 000   100 000 

Закупка клапанов и арматуры суборбиатальной ракеты 300 000   300 000 

Закупка композитного баллона для вытеснительного газа 250 000   250 000 

Закупка электронных компонентов суборбитальной ракеты  50 000   50 000 

Изготовление баков суборбитальной ракеты 500 000   500 000 

Изготовление элементов конструкции суборбитальной ракеты 200 000   200 000 

Изготовление двигателей суборбитальной  ракеты 400 000   400 000 

Дополнительные расходы при сборки суборбитальной ракеты 100 000   100 000 

Аренда полигона для испытаний двигателя 2 раза по 70 000 

рублей 

  140 000 

Выезд на полигон и проведение испытаний двигателя 

(дополнительные специалисты)  

50 000   50 000 

Оформление разрешение на пуск в Росавиации 20 000   20 000 

Аренда полигона для испытаний ракеты 150 000   150 000 
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Аренда приемной станции для получения телеметрии 50 000   50 000 

Запуск и обеспечение поиска ракеты после приземления 40 000   40 000 

ИТОГО 7 469 600 

        ИТОГО этап №2 - коэффициент неопределенности 1,2 8 963 520 

ВСЕГО 8 525 150 

ВСЕГО коэффициент неопределенности 1,2 10 019 070 

 

 

 


