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Проведен анализ методов тепловой защиты элементов 
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Введение. Высокая теплонапряженность элементов конструкции перспектив-
ных двигательных установок летательных аппаратов, таких как камеры сгора-
ния, проточные тракты, обечайки камер сгорания и форсажных камер воздуш-
но-реактивных двигателей обусловливает исследования и разработку эффек-
тивных методов тепловой защиты. В некоторых случаях применение таких эф-
фективных методов активной тепловой защиты, как регенеративное или пле-
ночное ограничено дефицитом хладагента на борту летательного аппарата (ЛА), 
что обусловливает проведение исследований по оценке возможности использо-
вания других методов тепловой защиты поверхностей элементов конструкции 
ЛА от воздействия высокотемпературного газового потока, для которых это 
ограничение не является критичным. 

Наиболее перспективными двигательными установками высокоскоростных 
атмосферных летательных аппаратов являются прямоточные воздушно-реактив-
ные двигатели (ВРД) [1–3], окислитель в которых — кислород атмосферы, а в ка-
честве горючего применяются жидкие углеводородные или твердые топлива  
[4–6]. В используемых на практике для защиты поверхностей, обтекаемых высо-
котемпературным газовым потоком, активных методах тепловой защиты, таких 
как регенеративное, пленочное или завесное охлаждение компонентами топлива, 
нашедших широкое применение, например, в жидкостных ракетных двигателях 
(ЖРД), в прямоточных ВРД, где в качестве окислителя используется кислород 
воздуха, в силу малой доли горючего в составе рабочего тела имеет место дефицит 
хладоресурса в случае жидкого горючего или его полное отсутствие в двигателях 
на твердом топливе, и эта проблема существенно усложняется с ростом скорости 
полета. 
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Переход к скоростям полета, превышающими М > 4, связан с использовани-
ем преимущественно прямоточных ВРД (ПВРД) [7] на жидком углеводородном 
топливе. Однако увеличение скорости полета свыше М  5 при дозвуковом горе-
нии углеводородного горючего (керосина) приводит к недопустимо большому 
росту температур и давлений в камере сгорания и проточном тракте двигателя,  
и для охлаждения двигательной установки требуется наличие значительных  
хладоресурсов на борту летательного аппарата. Это стимулирует проведение ис-
следований и разработку других методов тепловой защиты камер сгорания и про-
точных трактов. Одна из возможностей связана с использованием эндотермиче-
ских топлив [2, 7], в которых реализуются не только физические процессы  
поглощения теплоты, но и термохимические (эндотермические) реакции разло-
жения топлива на более легкие фракции при нагреве. Термохимические реакции, 
протекающие с поглощением значительного количества теплоты, увеличивают 
теплоемкость и, следовательно, хладоресурс теплоносителя, а при соответствую-
щей организации процесса теплообмена могут существенно интенсифицировать 
его. Кроме того, термохимические реакции способствуют улучшению реакцион-
ной способности топлива и повышению устойчивости процесса горения в сверх-
звуковом потоке [8]. 

Камера сгорания ПВРД является самым теплонапряженным узлом двигате-
ля и технические решения для ее системы охлаждения могут быть различными, 
например простейшими, использующими теплоаккумулирующую способность 
корпуса [9] при малых временах работы, и более сложными, основанными на 
применении пористых композиционных материалов с углеродной или керами-
ческой матрицами, охлаждаемыми за счет фильтрации горючего, подаваемого в 
камеру сгорания через поры [10]. 

Камера сгорания — источник интенсивного нагрева окружающих элементов 
конструкции, также требующих охлаждения. В ВРД транс- и сверхзвуковых ско-
ростей для охлаждения используются воздушный контур и система ограждающих 
экранов [11–13], но при больших сверхзвуковых скоростях полета этих мер мо-
жет оказаться недостаточно. В этом случае в качестве теплозащиты можно ис-
пользовать аблирующее (термически разрушаемое) покрытие защищаемого эле-
мента. Такой тип тепловой защиты — один из наиболее эффективных при высо-
коинтенсивных тепловых воздействиях, однако его применение имеет естествен-
ное ограничение по времени работы, что связано с уносом массы. 

Выбор теплозащитного материала определяется большим числом факторов 
и может быть сделан только при анализе процесса термического разрушения 
или сравнительных испытаниях некоторого числа наиболее перспективных ма-
териалов. При этом естественным критерием выбора могут служить скорость 
уноса массы и толщина унесенного слоя за заданное время теплового воздей-
ствия. В работе [14] рассмотрены модели, получена оценка параметров термо-
химического разрушения гидрида лития и показано, что в некотором диапазоне 
параметров теплового нагружения это соединение может выполнять функции 
высокоэффективного аблирующего материала. Выбор этого соединения осно-
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ван на таких его свойствах, как высокие теплоемкость и теплота фазового пере-
хода, относительно малая теплопроводность, а также низкая молекулярная мас-
са продуктов термического разрушения, определяющая эффект блокировки 
теплового потока за счет оттеснения пограничного слоя. 

Физическая модель задачи показана на рис. 1. Полагаем, что огневая стенка 1 
обтекается потоком продуктов сгорания керосин/воздух с коэффициентом избытка 
воздуха k  при статическом давлении р0 со скоростью vp и температуре Tp. Внешняя 

оболочка 2 имеет облицовку 3 из гидрида 
лития, обтекаемую потоком смеси  
воздух/азот со скоростью Vpk и массовой 
концентрацией кислорода O2,c  заданной 
соотношением расходов воздуха и азота. 
Между огневой стенкой и облицовкой про-
исходит теплообмен излучением при задан-
ных излучательных способностях огневой 
стенки 1 =  11 =  0,85 и излучательной спо-
собности аблирующей поверхности 31 = 0,3 
(такое значение принято с большим запасом 
в связи с отсутствием достоверных данных 
об излучательной способности расплавов 
лития и гидрида лития; оценки по электрон-

ной теории излучения [15] и сопоставление с имеющимися данными по излучению 
щелочных металлов (натрия) позволяют предположить, что 31 = 0,05–0,1). 

Механизм термического разрушения гидрида лития может быть сформу-
лирован на основе анализа его свойств. Наиболее полно для условий термоди-
намического равновесия они рассмотрены в работах [16, 17], следуя которым ме-
ханизм термического разрушения можно описать следующей схемой. 

При температуре = 965lT K происходит плавление с тепловым эффектом 
LiH 2, 8H  КДж/кг, а при 1000dT  K резко интенсифицируется возгонка (гази-

фикация) гидрида, причем основным газообразным продуктом является водо- 
род. Это позволяет характеризовать процесс как реакцию диссоциации гидрида 
лития  

2
1LiH Li H
2

 

Температура плавления лития Li = 453mT  K, таким образом, при диссоциа-
ции гидрида литий выделяется в жидкой фазе, причем вплоть до температуры 

1270T K расплавы лития и гидрида лития образуют несмешивающиеся фазы. 
Плотности лития и его гидрида существенно различаются, поэтому можно 
предположить, что в процессе термического разрушения поверхность будет по-
крыта слоем расплава лития, а имея в виду небольшой температурный интервал 
от температуры lT  плавления гидрида лития до температуры Td его диссоциа-

Рис. 1. Физическая модель задачи: 
1 — огневая стенка; 2 — внешняя 

оболочка; 3 — облицовка 
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ции, можно допустить, что расплав лития покрывает поверхность твердого гид-
рида лития. 

Таким образом, модель термического разрушения гидрида лития можно 
представить двухслойной схемой: до температуры Td = 1000 K материал нагрева-
ется как конденсированный LiH, при этом происходит его диссоциация с выде-
лением жидкого лития, покрывающего массив гидрида, а через слой расплава во 
внешнее пространство фильтруется образовавшийся при диссоциации водород. 
Альтернативной может быть модель, предусматривающая непосредственную 
возгонку гидрида лития с последующей его диссоциацией в газовой фазе на ли-
тий и водород. 

Согласно принятым моделям, газовая фаза в канале при отсутствии протока 
стороннего газа ограничивается водородом и газообразным литием, которые обу-
словливают конвективный теплообмен между огневой и аблирующей стенками, 
увеличивая теплоприток к аблирующей стенке пропорционально разности энталь-
пий газа при соответствующих температурах поверхностей стенок — огневой T1 
(полагаем, что огневая стенка имеет малое термическое сопротивление и ее темпе-
ратурное состояние может характеризоваться одним значением температуры) и 
аблирующей T3. В свою очередь, проток стороннего газа в зазоре обусловливает 
теплопередачу от стенки к стенке за счет вынужденной конвекции. Если сторонний 
газ содержит окислительные компоненты (если, например, проточный газ — воз-
дух, то окисление обусловлено кислородом), это вызывает дополнительное тепло-
выделение на аблирующей стенке за счет окисления (горения) лития, а интенсив-
ность этого процесса зависит от массовой концентрации кислорода. 

В рассматриваемой схеме основной источник теплового воздействия — это 
конвективный тепловой поток от продуктов сгорания к огневой стенке, кото-
рая, в свою очередь, оказывает тепловое воздействие на облицовку за счет излу-
чения и тепломассообмена через зазор между огневой и аблирующей стенками. 
Тепловой баланс для огневой стенки запишем в виде  

 4
0 1 1 11 0 11 3 1 31( ) ( ) ( ) = 0,e e hT T T q T T  (1) 

где 0  — коэффициент теплоотдачи; eT  — температура восстановления потока 
продуктов сгорания; 3eq  — эффективный поток излучения к огневой стенке, 
определяется из решения задачи переноса излучения для щели  

 1 31 14 4
3 0 01 3

31 11

(1 )
= ;p p

eq T T  (2) 

h  — обобщенный коэффициент теплопередачи в щелевом канале. 
Здесь  

1

1
11 31

1 1= 1p  

— эффективный коэффициент радиационного теплообмена между поверхно-
стями. 
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Подставив (2) в (1), получим  
4 4

1 0 1 0 0 1 1 33 1 ( ) ( ),p e hT E T T T T T  

откуда  

 4 4
1 0 0 1 1 33 1

1 0

1= ( ) ( ) ;e h
p

T E T T T T T  (3) 

11 1 31
1 1 11

31

(1 )
= ( ) ,pE  

при = 0h   

 4 4
1 0 0 13 1

1 0

1= ( ) .e
p

T E T T T  (4) 

Соотношение (3) перепишем в виде  

 4 4
01 1 0 0 1 1 33 1

1 0

1= ( ) ( ) = 0e h
p

f T E T T T T T  (5) 

и будем считать, что 0 0 1( , )pT T , 1 3( , ).h h T T  
Для аблирующей стенки подводимый тепловой поток  

 4 4
3 1 0 1 31 3( ) ( )w p hq T T T T  (6) 

расходуется на нагрев и унос массы покрытия, уравнение теплового баланса для 
которого может быть записано в виде  

 4 4
03 1 0 1 3 3 31 3( ) ( ) ( ) ( ) 0,p hf T T T T G T Q T  (7) 

где скорость уноса массы 3( )G T  и теплота 3( ),Q T  расходуемая на нагрев и 
термическое разрушение покрытия, определяются принятым механизмом раз-
рушения; при = 0h  получим  

 4 4
03 1 0 3 31 3( ) ( ) ( ) = 0.pf T T G T Q T  (8) 

Систему нелинейных уравнений (5), (7) решаем численно, например мето-
дом Ньютона, приняв за начальное приближение ее решение при = 0:h  

 4 4
1 0 0 13 1

1 0

1 ( ) ;e
p

T E T T T   (9) 

 4 4
3 31 3

1 0

1 ( ) ( ).
p

T T G T Q T   (10) 

Установлено, такой подход обеспечивает быструю сходимость итерацион-
ного процесса решения системы уравнений (5), (7). 
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Обозначим  
 4

1 1 1 0 0 11( ) = ( ).ep T E T T T  (11) 

Из условия 1 1( ) 0p T  определим нижнюю границу 1, minT области допусти-
мых значений 1,T  которую найдем из решения нелинейного уравнения (11), 
верхнюю границу зададим значением 1, max .eT T  Учитывая, что  

4 41 1 3 1 13
1 0 1 0

1 1= ( ), = ( ),
p p

T p T T p T  

получаем  

 4 4
1 3 1 3 11 3

1 0

1= ( ) [ ( )] [ ( )]
p

T T T G T T Q T T  (12) 

— нелинейное уравнение относительно 1,T  которое и принимаем за начальное 
приближение 10T  при решении системы уравнений (5), (7). Начальное прибли-
жение для температуры 3 ,T  согласно соотношению (4), вычисляется как 

 430 1 10
1 0

1= ( )
p

T p T . 

Скорость уноса массы и тепловой эффект термического разрушения как 
функции температуры на разрушаемой поверхности вычисляются в соответ-
ствии с принятыми альтернативными моделями разрушения, рассмотренными 
в работе [14]. 

Модель конгруэнтного испарения (возгонки) гидрида лития (модель 1, mod1):  

 
*
LiH 3

3
3

LiH

( )( ) = ;
2

p TG T
RT

M

 (13) 

 3 LiH, 3 LiH, 0 LiH, 3 LiH, 3 LiH, 3 LiH, 0( ) = ( ) ( ) ( ) ( ) = ( ) ( ).c c g c g cQ T I T I T I T I T I T I T  (14) 

Здесь *
LiH 3( )p T  и LiHM  — давление насыщенного пара и молекулярная масса  

гидрида лития; R  — универсальная газовая постоянная; LiH,cI и LiH,gI  — энталь-
пии гидрида лития в конденсированной и газообразной фазах. Как и в работе [14],  
в расчетах давление насыщенного пара гидрида лития LiH

* ( )wp T  задавали в соот-
ветствии с обобщенной формулой диссоциации конденсированных соедине- 
ний [18]:  

LiH
0

0

0

0
* 5 0

5 0

ln ( ) 32 5, 8 10

10006, 6 10 13, 2 ,
2000

S
S

S

H
R p T H

T
TH

 

где 0
0SH  — тепловой эффект сублимации гидрида лития при нуле градусов 

Kельвина. 
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Двухслойная модель с сублимацией лития (модель 2, mod2):  

 LiLiH

Li

Li

*
3

3
3

( )( ) = ;
2

p TMG T
M RT

M

 (15) 

 
3 LiH, LiH, 0

Li
Li, 3 Li, Li O2

LiH

( ) [ ( ) ( )]

( ) [ ( ) ( )] .

c d c

d d g c d w

Q T I T I T
MQ T I T I T Q c

M
 (16) 

Здесь Li
*

3( ),p T  LiM  — давление насыщенного пара и молекулярная масса лития; 
Li,cI  и Li,gI  — энтальпии лития в конденсированной и газообразной фазах; dT  — 

температура диссоциации гидрида лития; LiQ  — теплота сгорания лития в кис-
лороде; O2c  — массовая концентрация кислорода в потоке; w  — коэффициент 
массообмена. Давление насыщенного пара лития в соответствии с табличными 
данными [19] задавали формулой  

* 3 2
Lilg 0,19 0,5 1,3 5,77; = ( 1900)/590.p z z z z T  

Коэффициент теплоотдачи в огневом тракте рассчитывали с использовани-
ем критериальной формулы  

 
0,110,39

0,8 0,46Nu = 0, 0296 Re Pr ,w e

e p

T T
T T

 (17) 

принятой для ракетных двигателей твердого топлива [20] и ракетно-прямо-
точных двигателей [21]. В формуле (17) Nu, Re, Pr — критерии Нуссельта, Рей-
нольдса и Прандтля; wT  — температура поверхности; pT  — температура газового 

потока; 21= 1 M
2e p

kT T r  — температура восстановления, Prnr  — коэф-

фициент восстановления, = 1/ 2n  для ламинарного и = 1/ 3n  для турбулентного 
режимов течения, = /p Vk c c  — постоянная адиабаты, ср, cV — теплоемкости при 
постоянном давлении и объеме; физические свойства потока вычислялись при 
определяющей температуре опр = 0, 5( ) 0, 22( ).p w p e pT T T T T T  По определе-
нию коэффициент теплоотдачи Nu / ,p xd  где xd  — характерный размер. 

Как показывают результаты расчетов, коэффициент избытка воздуха в ши-
роком диапазоне изменения скорости потока продуктов сгорания и темпера-
туры поверхности относительно слабо (менее 15 %) влияет на теплообмен  
и при заданной температуре продуктов сгорания = 2500pT  K и давлении 

0 = 0, 5p  МПа ( = 0,1xd  м) зависимость коэффициента теплоотдачи от скорости 
потока можно описать формулой (рис. 2):  

2
0 = 300 1, 7 0, 0014 .p pv v  
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Для получения численных оценок 
характеристик разрушения покрытия 
необходимо задать параметры тепломас-
сообмена в канале. В настоящей работе 
предполагается, что продукты разруше-
ния покрытия удаляются вторичным га-
зовым потоком, в качестве которого 
можно рассматривать воздух, но имея в 
виду его значительный окислительный 
потенциал, следует учитывать тепловы-
деление при сгорании продуктов разру-
шения в кислороде воздуха. В зависимо-
сти от принятой модели это может быть 
или газообразный гидрид лития (соглас-
но модели mod1) или водород и конден-
сированный (расплав) литий (для модели mod2). Поверхностное горение лития во 
втором случае учитывают, задавая концентрацию кислорода в потоке и коэффици-
ент массообмена ,w  определяемый в соответствии с аналогией Рейнольдса как 

= ( / ) ,w pa pa wc  где pa  — коэффициент теплообмена в канале; pac  — тепло-
емкость вторичного потока. 

Расчет коэффициентов тепло- и массообмена при течении газа в канале 
представляет самостоятельную задачу [22], поэтому в порядке приближения 
расчеты проведены по формуле (17) при вариации концентрации кислорода  
в потоке заданием массового отношения воздух/азот (за характерный размер 
принята высота канала = 0, 05xd  м). Как показывают результаты расчетов, при 
температурах до ~ 2500 K изменение этого отношения относительно слабо 
(10...15 %) влияет на физические свойства смеси, а следовательно, и на значение 
коэффициентов тепло- и массообмена. 

При анализе процессов абляции интерес представляет оценка характерных 
толщин разрушающего слоя для условий квазистационарного разрушения [23]. 
Для модели однородного разрушающегося слоя (mod1) толщина прогрева (коор-
дината х связана с поверхностью) mod 1 LiH LiH,1( ) /( )w pT G с  определяет экспо-
ненциальный профиль температуры  

mod 1( ) exp( / ), 0, ,wT x T x x  

где 3=wT T  — температура на разрушаемой поверхности; LiH ( )wT  —  тепло-
проводность гидрида лития; LiH,1 LiH LiH 0 0[ ( ) ( )]/ ( )p w wc I T I T T T  — средняя 
теплоемкость гидрида лития. 

Для двухслойной модели разрушения (mod2) характерными величинами 
являются толщина пленки расплава Li  и толщина прогрева mod 2 ,  определяе-
мые соотношениями [24]: 

Li 2= ln 1 ;w d

f

T T
T

 

 
Рис. 2. Зависимость коэффициента тепло-
отдачи в огневом тракте от скорости по- 
                  тока продуктов сгорания 
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mod 2 LiH LiH,2( ) / ,d pT G c  

где dT  — температура на фронте диссоциации гидрида лития; LiH,2 =pc  
= LiH LiH 0 0[ ( ) ( )]/ ( );d dI T I T T T   

2 LiH LiH,2 Li( ( ) / ) / ( );f d d d wT T T G Q T  

2
H2

2 Li ,H
LiH

( ) ;w p
M

T c
M

 2,H H H2 2=[ ( ) ( )]/ ( )p w d w dc I T I T T T . 

В этом случае поле температур определяется формулами (координата х свя-
зана с фронтом диссоциации):  

 Li Li
Li

mod 2

( ) ( ), , 0;

( ) exp( / ), 0, .

w d
w

d

T TT x T x x

T x T x x
 (18) 

Оценка параметров абляции покрытия проведена для двух рассмотрен-
ных альтернативных моделей — прямой возгонки (mod1) и диссоциации гид-
рида лития (mod2). В настоящее время отсутствуют какие-либо эксперимен-
тальные данные по абляции гидрида лития и механизму его термохимического 
разрушения, однако можно предположить, что при высокотемпературном газо-
динамическом воздействии более реальна модель 1, а при преимущественном 
радиационном нагреве — модель 2. 

На рис. 3 приведены результаты расчетов параметров разрушения без учета 
течения газа в канале, полагаем, что продукты разрушения каким-либо образом 
удаляются. Как видно, различия в температурах огневой и аблирующей стенок 
(рис. 3, а), а также скорости уноса массы (рис. 3, б) незначительны, однако,  

Рис. 3 (начало). Параметры разрушения в функции скорости потока продуктов сгорания: 
а — температуры огневой (сплошные линии) и аблирующей (штриховая) стенок для модели 1 (1, 3)
                                                 и модели 2 (2, 4); б — массовая скорость разрушения 
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Рис. 3 (окончание). Параметры разрушения в функции скорости потока продуктов       
                                                                               сгорания: 
в — толщина прогрева для модели 1 (1) и модели 2 (2); г — поле температур в разрушающемся слое  
                                          при скорости потока продуктов сгорания 700 м/с (модель 2) 

 
толщины прогрева различаются в 2 раза (рис. 3, в). Это связано с наличием тон-
кой пленки расплава лития для модели, которая имеет высокое тепловое сопро-
тивление, где в основном и реализуется температурный градиент (рис. 3, г). 

На рис. 4 и 5 приведены зависимости параметров разрушения от скорости 
потока продуктов сгорания при разных значениях скорости и массового соот-
ношения воздух/азот; отношение 1/1 соответствует массовой концентрации 

Рис. 4 (начало). Зависимости температуры огневой стенки (а) от скорости потока в огневом
тракте; сплошные линии соответствуют массовому отношению воздух/азот = 1/1, штрихо-
вая — 1/3; цифры у кривых соответствуют скорости в зазоре 1 — 1 м/c; 2 — 10 м/c; 3 — 50 м/c 
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Рис. 4 (окончание). Зависимости температуры аблирующей стенки (б)  от скорости потока в 
огневом тракте; сплошные линии соответствуют массовому отношению воздух/азот = 1/1, 
штриховая — 1/3; цифры у кривых соответствуют скорости в зазоре 1 — 1 м/c; 2 — 10 м/c;  
                                                                                   3 — 50 м/c 

кислорода в смеси O2 0,1,c  а отношение 1/3 — O2 0,05.c  Повышение концен-
трации кислорода приводит к росту температуры аблирующей стенки и скоро-
сти уноса массы за счет увеличения плотности теплового потока, связанного с 
горением лития. Причем, если при малой скорости потока в канале (1 м/c) эти 
изменения невелики, то с ее ростом имеет место весьма значительное увеличе-
ние температуры аблирующей поверхности и скорости уноса массы. 

Рис. 5 (начало). Зависимости скорости уноса массы (а) аблирующей стенки от скорости 
потока в огневом тракте; сплошные линии соответствуют массовому отношению 
воздух/азот = 1/1, штриховая — 1/3; цифры у кривых соответствуют скорости в зазоре 
                                                           1 — 1 м/c; 2 — 10 м/c; 3 — 50 м/c 
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Рис. 5 (окончание). Зависимости толщины прогрева (б) аблирующей стенки от скорости 
потока в огневом тракте; сплошные линии соответствуют массовому отношению 
воздух/азот = 1/1, штриховая — 1/3; цифры у кривых соответствуют скорости  в зазоре  
                                                          1 — 1 м/c; 2 — 10 м/c; 3 — 50 м/c 

Таким образом, состав проточного газа имеет весьма существенное влияние 
на параметры разрушения. 

Несмотря на негативное влияние окислительных свойств проточного газа 
на параметры разрушения, этот фактор может играть и положительную роль, 
что связано с термодинамическими свойствами продуктов горения лития, а 
именно, их малой молекулярной массой. Этот фактор даже при относительно 
невысокой температуре обеспечивает удельный импульс тяги при истечении 
рабочего тела, достаточный для его практического использования. Детальное 
рассмотрение этой проблемы требует решения сложной сопряженной задачи 
газодинамики и радиационно-конвективного теплообмена течения реакцион-
ной среды в канале. Однако использование приближенной модели позволяет 
дать оценку скорости истечения. 

Термодинамический анализ горения лития в воздухе показывает, что при 
стехиометрическом соотношении компонентов адиабатная температура горе-
ния 2430T  K не позволяет использовать гидрид лития в качестве аблирующе-
го теплозащитного покрытия в связи с его высокой скоростью разрушения в 
этих условиях. Однако, если для продувки зазора использовать воздух с умень-
шенной концентрацией кислорода за счет его разбавления, например азотом 
(еще лучше гелием), то можно получить приемлемую (с точки зрения ресурса 
устройства, снабженного таким защитным покрытием) скорость разрушения 
покрытия и вместе с тем заметную реактивную тягу. 

Для численных оценок полагаем, что в канале между огневой и аблирующей 
стенками организован проток воздуха, разбавленного азотом в соотношении, 
обеспечивающем адиабатную температуру сгорания лития, не превышающую за-



В.А. Товстоног 

16  ISSN 0236-3941. Вестник МГТУ им. Н.Э. Баумана. Сер. Машиностроение. 2018. № 6  

данной температуры аблирующей стенки. 
На рис. 6 приведена расчетная зависи-
мость скорости истечения при давлении  
в канале 5 атм и на срезе — 0,01 атм. 

Подобная схема организации тепло-
вой защиты корпуса с использованием 
аблирующей облицовки из гидрида лития 
с дожиганием продуктов разрушения по-
зволяет реализовать реактивный поток с 
удельным импульсом  140…150 с. Следу-
ет отметить, что использование в качестве 
газа-разбавителя более легкого газа, чем 
азот, например гелия, дает возможность 
увеличить значение этого параметра. 

Процесс абляции существенно зависит от концентрации окислителя, и не-
обходимую концентрацию кислорода в зазоре можно обеспечить при его соот-
ветствующем конструктивном оформлении. Однако это возможно только при 
решении достаточно сложной термогазодинамической задачи и соответствую-
щих экспериментальных исследованиях процессов абляции гидрида лития в 
потоке химически активного газа. 

В заключение отметим, что использование гидрида лития в качестве тепло-
защитного аблирующего материала требует решения ряда технических проблем, 
учитывающих его особые физические свойства, такие, например, как высокая 
реакционная способность, а также малая вязкость расплава лития, образующе-
гося при диссоциации гидрида. 
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Abstract Keywords 
The investigation concerns efficient thermal protection 
methods for structural elements of promising aircraft 
engines, such as combustion chambers, flow ducts, com-
bustion chamber and afterburner shells of ramjet engines. 
We implemented forced convection cooling of the struc-
tural elements subjected to the highest thermal stresses, 
which makes use of the cooling capacity of the engine 
fuel components. However, in some cases this is not 
enough; as a result, we must consider alternative thermal 
protection, for example, ablative coatings 
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