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Анотація. У статті розглянуто систему відсічки тяги для носіїв з твердопаливними двигунами, що застосовується для 
точного припинення тяги без відділення головної частини ракети. Попри наявність різних підходів до припинення роботи 
твердопаливного двигуна, залишається недостатньо вивченим вплив конфігурації відсічних сопел на залишковий імпульс післядії 
та стійкість режиму горіння після активації системи. Метою дослідження є зменшення імпульсу післядії за рахунок вико-
ристання системи реверсу тяги з відсічними соплами, розташованими на передньому днищі корпусу. Для досягнення цієї 
мети проаналізовано варіанти геометрії розміщення сопел, напрямки потоку, тиск у камері згоряння до та після відсічки, а 
також коефіцієнти тяги для основного і відсічного каналів. Встановлено, що при розміщенні сопел під кутом 40° до осі носія 
та правильному підборі площі критичного перерізу імпульс післядії зменшується до рівня, що забезпечує стабільне припи-
нення тяги без погіршення точності траєкторії. Такий ефект пояснюється компенсацією основної тяги за рахунок спря-
мованої реактивної сили від газового потоку крізь сопла відсічки. На відміну від методів гасіння заряду або відкриття кіль-
цевих щілин, запропоноване рішення не потребує переміщення соплового блока чи впорскування холодоагенту, що спрощує 
конструкцію й підвищує надійність. Результати можуть бути використані під час проектування систем із носіями спеціа-
льного призначення, де важливо зберегти цілісність конструкції й досягти високої точності траєкторії після завершення 
активного ділянки польоту. 
Ключові слова: відсічка тяги, імпульс післядії, твердопаливний двигун, реверсивне сопло, точність траєкторії.

Вступ 

Сучасний розвиток носіїв із твердопаливними 
двигунами (НТД) вимагає удосконалення не лише ма-
ршових режимів, але й систем керування їхньою робо-
тою, зокрема – систем відсічки тяги. Актуальність нау-
кових досліджень у цій галузі зумовлена зростаючими 
вимогами до точності траєкторії, живучості конструк-
ції, гнучкості управління польотом та безпечного завер-
шення роботи двигуна в екстрених або штатних режи-
мах [1]. 

Відсічка тяги НТД є важливим функціональним 
елементом у складі комплексів спеціального призна-
чення та інших класів керованих носіїв, оскільки вона 
дозволяє реалізувати: 

– регулювання дальності польоту, що критично 
для підвищення точності влучання; 

– розділення ступенів або відключення двигуна за 
аварійною командою без шкоди для конструкції ракети; 

– мінімізацію імпульсу післядії, що впливає на 
точність наведення та захист корисного навантаження. 

Результати досліджень у сфері відсічки тяги зна-
ходять безпосереднє практичне застосування у: 

– проєктуванні маршових двигунів з підвищеним 
рівнем безпеки та адаптивністю до зовнішніх умов; 

– розробці технологій реверсу тяги та гасіння за-
ряду, що дозволяють знизити теплові та механічні на-
вантаження на елементи ракети; 

– оптимізації компоновки вузлів відсічки в умо-
вах обмеженого простору та вагових обмежень. 

Ураховуючи складність нестаціонарних процесів, 
що супроводжують відсічку тяги, а також брак достовір-
ної теоретичної та експериментальної бази для деяких ти-
пів корпусів (наприклад, з намотуванням корпусу типу 
“кокон”), подальші наукові дослідження у цьому напрямі 
є необхідними для підвищення надійності та ефективнос-
ті сучасних ракетних систем. 
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Аналіз літературних даних та постановка 
проблеми 

Проблематика керування тягою у НТД знайшла 
відображення у працях як вітчизняних, так і зарубіж-
них фахівців. Ґрунтовні теоретичні основи розроблено 
в багатьох наукових журналах [2]–[7], де розглянуто 
загальні підходи до теорії та розрахунку НТД. У цих 
роботах закладено фундаментальні принципи моделю-
вання процесів горіння, побудови двигунів і аналізу тя-
гових характеристик. 

Однак вказані джерела не розглядають детально 
специфіку нестаціонарних процесів, що супроводжують 
відсічку тяги, зокрема в умовах змінного тиску, част-
кової деградації заряду або повторного відновлення го-
ріння. Причиною цього є обмеженість експеримента-
льної бази на момент створення праць, а також орієн-
тація загальних підходів проектування переважно на 
стаціонарні режими роботи двигунів. 

У зарубіжних наукових журналах [8]–[11] наве-
дено результати оглядових та експериментальних ро-
біт із вузлами відсічки тяги. Особливу увагу приділено 
методам реверсу тяги, гасіння заряду відкриттям допо-
міжного критичного перетину, а також впорскуванню 
холодоагенту в камеру згоряння. У цих роботах опи-
сані як успішні рішення, так і технічні обмеження. 
Проте детальний аналіз демонструє, що: 

– відсічка за допомогою реверсу супроводжує-
ться великими збурювальними силами і значним теп-
ловим навантаженням на конструкцію ракети. Ці ефек-
ти не усуваються повністю в жодному з описаних ва-
ріантів, що робить метод потенційно небезпечним; 

– відсічка за допомогою гасіння через відкриття 
допоміжного перетину вимагає значного конструктив-
ного ускладнення та не забезпечує гарантованого при-
пинення горіння в умовах атмосферного тиску на ма-
лих висотах; 

– метод впорскування холодоагенту, хоч і поз-
бавлений вищезгаданих недоліків, суттєво ускладнює 
систему подачі, потребує точного дозування та багато-
етапного розрахунку теплових і гідравлічних процесів. 
Відомі методики не дають універсального критерію 
для визначення маси холодоагенту залежно від геомет-
рії заряду, що ускладнює проектування. 

Крім того, в жодному з джерел не розглянуто в 
повному обсязі умови відсічки без відділення головної 
частини носія, що є особливо актуальним для ряду но-
сіїв із інтегрованою конструкцією. Виникають не-
розв’язані проблеми: 

– нестабільність процесу горіння на низькому 
тиску; 

– формування вторинної осьової тяги змінного 
напряму; 

– можливість повторного займання заряду після 
припинення горіння. 

Основною причиною існування цих проблем є: 
– відсутність математичних моделей, які з необ- 

хідною точністю описують нестаціонарне горіння в 
умовах змінного тиску; 

– обмеженість експериментальних даних для ти-
пових конструкцій з намотуванням корпусу типу “ко-
кон” та асиметрично розташованими зарядами; 

– технічна складність автономного тестування вуз-
лів відсічки, зокрема у системах з інтегрованим корпусом. 

Таким чином, критичний аналіз літератури доз-
воляє констатувати, що попри наявність окремих тех-
нічних рішень, відсутній систематизований підхід до 
проектування та оцінювання ефективності систем від-
січки тяги у НТД. Зокрема, залишається нерозв’язаним 
комплекс проблем, пов’язаних з нестаціонарними ре-
жимами горіння, тепловими й динамічними наванта-
женнями на конструкцію, а також забезпеченням на-
дійного припинення тяги в різних умовах експлуатації. 
Ця проблема потребує подальших досліджень, спрямо-
ваних на створення уніфікованих інженерних рішень і 
математичних моделей, що дозволяють прогнозувати 
поведінку систем відсічки та забезпечити їх безвідмов-
ну роботу в сучасних та перспективних ракетних комп-
лексах [12]. 

Мета і задачі дослідження 

Мета дослідження – обґрунтування та аналіз під-
ходів до реалізації відсічки тяги у НТД з урахуванням 
конструктивних, аеродинамічних і теплотехнічних об-
межень, а також виявлення переваг та недоліків існую-
чих методів з точки зору їх надійності, ефективності та 
застосовності в сучасних ракетних системах. 

Для досягнення поставленої мети були сформу-
льовані такі задачі дослідження: 

1. Провести систематизацію основних методів 
відсічки тяги у НТД, включаючи реверс тяги, гасіння 
заряду відкриттям додаткового критичного перетину 
та впорскуванням холодоагенту. 

2. Проаналізувати фізичні принципи та конст- 
руктивні реалізації кожного з методів з урахуванням 
нестаціонарних процесів горіння та теплового впливу. 

3. Визначити обмеження і критичні умови ро-
боти систем відсічки, які впливають на їх ефективність 
і безпечність. 

4. Встановити основні проблеми, що залишаю-
ться нерозв’язаними при реалізації відсічки тяги, зок-
рема для двигунів, що зберігають конструктивну ціліс-
ність після завершення роботи. 

5. Сформулювати рекомендації щодо напрямів 
подальших досліджень у галузі проектування систем 
відсічки тяги НТД. 

Область використання та загальні поло-
ження 

Відсічка тяги НТД використовується для вирі-
шення ряду задач, пов’язаних з керуванням руху ракети. 
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До таких задач відносяться: 
– регулювання швидкості ракети у кінці актив-

ної ділянки польоту для забезпечення заданої дальнос-
ті та точності; 

– надійне відділення ступенів носія; 
– аварійне відключення двигунів носія по сигна-

лам системи керування. 
У відповідності до призначення до систем відсіч-

ки тяги НТД пред’являються вимоги, з яких найбільш 
загальними являються: 

мінімальний час спрацювання, забезпечуючи мі-
німум імпульсу післядії: 

 ( ). .
викл

п дI p t dt
∞

τ
=  , (1) 

де: . .п дI  – імпульс післядії; 

виклτ  – момент спрацювання системи відсічки; 

( )p t  – тиск у камері згоряння як функція часу; 
– відсутність збурювальних сил при відсічці та 

шкідливого теплового впливу на носій; 
– можливість виконання відсічки у будь який 

проміжок часу; 
– незалежність відсічки тяги від зовнішніх умов. 
В якості принципу дії системи відсічки тяги ви-

користовуються нестаціонарні процеси реверсу тяги та 
гасіння заряду твердого ракетного палива (ТРП). 

Відсічка тяги у двигуні твердого палива 
за допомогою реверсу 

Реверс тяги досягається відкриттям додаткових 
відсічних сопел, що створюють тягу, направлену про-
тилежно тязі двигуна, рівну їй, чи дещо більшу по ве-
личині (Рис. 1) [7]. При цьому по закінченню перехід-
ного процесу двигун продовжує роботу на новому ста-
ціонарному рівні тиску відс грp p> , а результуюча тяга 
двигуна підкорюється залежності: 

 0
0

cos1
відс
тяги відс відс

тяги кр

nK SpF F
p К SΣ

 αμ
= −  

 
, (2) 

де: 0F  – початкова тяга двигуна до активації системи 
відсічки; 
p  – тиск у камері згоряння після відкриття сопел від-
січки; 

0p  – тиск у камері згоряння до відкриття сопел відсічки; 
n  – кількість сопел відсічки; 
відс
тягиK  – коефіцієнт тяги для відсічних сопел; 

α  – кут нахилу осі відсічних сопел відносно повздовж-
ньої осі ракети; 
відсμ  – поправочний коефіцієнт ефективності відсічки; 
відсS  – площа критичного перерізу одного відсічного 

сопла; 

тягиК  – коефіцієнт тяги основного сопла; 

крS  – площа критичного перерізу основного сопла. 

 

 
Рис. 1. Двигун із реверсивними соплами відсіч-
ки тяги. (Джерело: розробка автора)  

Основними недоліками відсічки за допомогою 
реверсу тяги є значні сили, що заважають руху носія та 
теплові впливи на елементи носія , що виникають після 
відкриття відсічних сопел. 

Відсічка тяги у двигуні твердого палива 
за допомогою гасіння 

Гасіння паливного заряду НТД можливо досягти 
за допомогою різкого зменшення тиску у камері зго-
ряння нижче рівня граничного тиску стійкого горіння 
грP  [14]. Це можливо досягти за допомогою відкриття 

допоміжного критичного перетину для витікання про-
дуктів горіння (Рис. 2) чи подачею в камеру двигуна 
охолоджуючої речовини (холодоагенту). Гасіння за-
ряду у камері НТД відкриттям допоміжного критич-
ного перетину засновано на використанні явища при-
пинення горіння ТРП при швидкому зниженні тиску 
через нестаціонарність процесу змінення швидкості 
горіння палива. Для припинення горіння необхідно збі-
льшити сумарну площу критичного перетину сопла та 
відсічного пристрою настільки, щоб відповідний йому 
стаціонарний тиск kP  знизився до рівня k грP P< . 

 

 
Рис. 2. Схема НТД з системою відсічки тяги 
за допомогою відкриття допоміжного критич-
ного перетину: 1 – корпус РДТП; 2 – заряд 
ТРП; 3 – направляючі стержні; 4 – відвідний 
сопловий блок. (Джерело: розробка автора) 

В якості пристрою для відкриття додаткового 
критичного перетину сопла у цій системі відсічки тяги 
можливо використовувати наступне: 

– сопло зі ступінчатим регулюванням критич-
ного перетину; 
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– спеціальні відсічні пристрої з отворами пот- 
рібної площі для виходу газів; 

– відкидний чи відвідний на певну відстань соп-
ловий блок двигуна. 

З закордонних даних відомі результати випробу-
вань по відсічці тяги системою Bolt Extrusion Thrust 
Termination (ВЕТТ) [15], в якій відвідний за допомогою 
піроболтів сопловий блок відводиться на 0.2 м від кор-
пусу двигуна, відкриваючи при цьому додатковий кри-
тичний перетин у вигляді кільцевої щілини. За допомо-
гою такої системи досягнуто припинення горіння за-
ряду через 15 мс після спрацювання системи в двигуні 
тягою 11.3 × 104 Н та тиском у камері 4.8 МПа в умовах 
висоти польоту 30 км. 

При використанні для відсічки тяги сопла дви-
гуна з регульованим критичним перетином, імпульс 
післядії визначається як: 

 ( ). .
викл

п д p крI K S p t dt
∞

τ
=  , (3) 

де: . .п дI  – імпульс післядії; 

pK  – коефіцієнт тяги сопла (безрозмірна величина, 
враховує розширення струменя); 
крS  – площа критичного перерізу сопла; 

( )p t  – тиск у камері згоряння як функція часу; 

виклτ  – момент спрацювання системи відсічки; 
При використанні відсічного пристрою для зни-

ження імпульсу післядії цей пристрій виконується та-
ким чином, щоб тяга, що виникає при його відкритті, 
повністю нейтралізувалась, або була б направлена 
проти тяги двигуна. При повній нейтралізації тяги від-
січного пристрою: 

 ( )*
. . кр викл
п д pI K S p t dt

∞

τ
=  , (4) 

де: *
кр

S  – приведена ефективна площа критичного пе-

рерізу відсічних сопел, що створюють реактивну силу, 
направлену проти основної тяги. 

Недоліком систем відсічки тяги НТД, основаних 
на припиненні горіння заряду відкриттям допоміжного 
критичного перетину є збільшення ваги конструкції, та 
можливість несанкціонованого повторного запуску 
двигуна в наслідок нагріву поверхні горіння заряду ви-
промінюванням від нагрітих частин двигуна після від-
січки. Це явище можливо, коли тиск навколишнього 
середовища, що оточує двигун більше, ніж критичний 
тиск стійкого горіння крP , що використовується в дви-
гуні ТРП, тобто, для повністю надійної відсічки необ-
хідно виконання умови H крP P< , що виконується на 
висоті польоту ракети Н >15…20 км. Цього недоліку 
позбавлені системи відсічки тяги НТД, основані на га-
сінні заряду ТРП подачею до камери двигуна холодо-
агенту, але для підвищення надійності може знадоби-
тися повторна подача холодоагенту, що ще більше 
ускладнить конструкцію двигуна та ракети. 

Відсічка тяги у двигуні твердого палива 
за допомогою подачі холодоагенту 

Впорскування до камери НТД холодоагенту 
призводить до комплексного впливу на робочій процес 
двигуна, який призводить до припинення горіння па-
ливного заряду (Рис. 3). 

До основних етапів цього впливу відносяться: 
1. Зниження температури продуктів згоряння в 

наслідок нагріву та випаровування холодоагенту. 
2. Різке падіння тиску в результаті охолодження 

газів. 
3. Безпосереднє впливання холодоагенту на па-

лаючу поверхню заряду. 
4. Охолодження нагрітих елементів конструкції 

двигуна. 
 

 
Рис. 3. Схема НТД з системою відсічки тяги 
за допомогою холодоагенту: 1 – піротехніч-
ний привод системи подачі рідини; 2 – камера 
системи подачі; 3 – холодоагент; 4 – заряд 
ТРП; 5 – зона охолоджених продуктів горіння 
та парів холодоагенту; 6 – зона неохолодже-
них продуктів горіння. (Джерело: розробка ав-
тора) 

В якості холодоагенту у цій системі відсічки тяги 
НТД можливе використання як рідинних, так і твердих 
холодоагентів [16]. В якості перших використовуються 
рідини з високою теплотою пароутворення. Найбільш 
ефективною в цьому відношенні є вода. З ціллю роз-
ширення температурного діапазону експлуатації вико-
ристовуються суміш води зі спиртом чи етиленгліко-
лем, чи сам етиленгліколь. 

Для подачі охолоджуючої рідини до камери НТД 
використовуються гідравлічні форсунки з піротехніч-
ним приводом. В якості твердих холодоагентів знахо-
дять використання солі, що мають у своєму складі ве-
лику кількість кристалізаційної води (наприклад крис-
талогідрат сульфату алюмінію 2 4 3 2( ) 18Al SO H O× ). 

Для розпилення твердого холодоагенту викорис-
товуються пірофорсунки з зарядом вибухової речо-
вини (Рис. 4). При подачі холодоагенту в газовому се-
редовищі камери НТД виникають дві характерні зони: 

– зона суміші охолоджених продуктів згоряння 
ТРП та парів холодоагенту; 

– зона неохолоджених продуктів горіння. 
Ці зони розділені між собою поверхнею контакт-

ного розриву. Внаслідок того, що частинки холодоаген-
ту починають випаровуватися лише після переходу до 
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зони неохолоджених продуктів горіння, вказана по-
верхня зміщується в сторону сопла, а охолоджена об-
ласть з часом займає весь вільний об’єм камери дви-
гуна. Загальна кількість холодоагенту, необхідного для 
надійного зупинення горіння паливного заряду, зале-
жить від енергетичних характеристик палива, секунд-
ної витрати холодоагенту, тиску у камері двигуна, кон-
струкції системи подачі холодоагенту, та від величини 
тисків грP  і крP  для даного НТД та ТРП, що викорис-
товується. Необхідна кількість охолоджуючої речо-
вини складається з її витрати на кожен з згаданих трьох 
етапів впливу на робочий процес НТД. Сумарна кіль-
кість холодоагенту, виражена через еквівалентну кіль-
кість води дорівнює: 

 г п дв
xa xa xa xam m m m = + + , (5) 

де , ,г п дв
xa xa xam m m  – маса холодоагенту, необхідна відпо-

відно для охолодження продуктів згоряння (газів), по-
верхні горіння заряду (палива) та попередження самос-
тійного повторного запуску двигуна. 

За оцінками автора, для гасіння заряду суміші 
палива з високим вмістом алюмінію при використанні 

2 4 3 2( ) 18Al SO H O×  потрібно приблизно 3,6 кг холодо-
агенту на 1 см2 палаючої поверхні. З ціллю мінімізації 
кількості холодоагенту, час його подачі до камери 
РДТП повинен бути значно менше часу релаксації ка-
мери двигуна та приблизно співпадати з часом релак-
сації прогрітого шару палива з тиском у двигуні kP . 

 

 
Рис. 4. Пірофорсунка системи відсічки тяги 
НТД: 1 – пресований твердий холодоагент; 
2 – шнуровий заряд; 3 – детонатор; 4 – корпус 
пірофорсунки. (Джерело: розробка автора) 

Для підвищення надійності відсічки великих НТД 
балістичних носіїв на високоенергетичному паливі пе-
редбачається повторна подача холодоагенту після га-
сіння заряду. 

У ряді випадків доцільним є комбінований метод 
відсічки тяги, при якому гасіння заряду досягається 
відкриттям допоміжного критичного перетину, а охо-
лодження поверхні горіння та нагрітих елементів кон- 

струкції двигуна – подачею деякої кількості холодо-
агенту. При проектуванні НТД з відсічкою тяги доці-
льно використовувати паливо з високим значенням крP . 
Наприклад, палива, у яких як зв’язувальні матеріали 
використовують поліуретан або фторовуглецеві полі-
мери. Для надійності відсічки велике значення мають 
вибір матеріалів для ТЗП та сопла з низьким коефі- 
цієнтом випромінювання та конфігурації заряду твер-
дого палива. 

Конструктивні схеми систем відсічки тяги 

З початку 1990-х років в Україні проводились ро-
боти по розробці відсічки тяги переважно до твердопа-
ливних двигунів. Особливість їх полягала у тому, що 
корпуси вказаних двигунів виконувались за допомо-
гою цільної намотки по схемі “кокон” [17]. 

За оцінками автора, найбільш доцільно прий-
мати кут нахилу осі сопел протитяги до осі двигуна 
(ракети), що знаходиться у районі 40°. При кутах мен-
ших ніж 40°, швидко збільшується розмір по довжині 
двигуна. При кутах більших ніж 40° збільшується діа-
метр критичного перерізу сопел відсічки та погіршую-
ться умови їх компоновки на днищі корпусу чи колек-
торі (центральному розподільчому пристрої), збільшу-
ється вага конструкції [4]–[7]. Нижче розглянуто декі-
лька варіантів конструкції вузла відсічки. 

1. Вузол відсічки з закріпленням сопел у пласти-
ковій оболонці переднього днища корпусу двигуна. 
Розглянуто два варіанти. У першому варіанті (Рис. 5) 
оболонка днища затиснута між металевими фланцями 
1 та 2, закріпленими між собою. На фланці формую-
ться посадкові місця під вкладиш критичного перерізу 
і вихідного розтрубу. У другій конструкції (Рис. 6) 
фланці замотуються у силову оболонку при її виготов-
ленні. 

2. Вузол відсічки розташовується на централь-
ному газовому колекторі, який закріплюється за допо-
могою шпильок на передньому фланці корпусу, що ви-
конує одночасно функцію передньої кришки двигуна 
(Рис. 7). Газовий колектор представляє собою сферич-
ну оболонку з привареними до неї фланцями кріплення 
до корпусу та установки відсічних сопел. В передній 
частині оболонки вварений фланець для кріплення 
кришки з піропатронами запуску двигуна, запальни-
ком, системою виміру тиску в камері згоряння. 

3. Вузол відсічки для пластикового корпусу 
(Рис. 8). Конструкція розміщується на передньому ме-
талевому днищі у форму сферичного сегменту з пери-
ферійним фланцем – розпірним шпангоутом, при 
цьому пластиковий корпус виконується у вигляді “пів-
кокону”. Корпус та переднє днище з’єднуються між со-
бою штифто-болтовим з’єднанням. 

4. Вузол відсічки для металевого корпусу (Рис. 9). 
Переднє днище з циліндричною частиною корпусу з’єд-
нуються між собою шпоночним з’єднанням. 
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Рис. 5. Конструкція переднього днища кор-
пусу з збірними фланцями під сопла відсічки: 
1 – зовнішній фланець; 2 – внутрішній фла-
нець; 3 – болт; 4 – силова оболонка днища; 
5 – теплозахисне покриття. (Джерело: розроб-
ка автора) 

 
Рис. 6. Конструкція переднього днища кор-
пусу з намотаними фланцями під сопла відсіч-
ки: 1 – фланець; 2 – силова оболонка днища; 
3 – теплозахисне покриття. (Джерело: розроб-
ка автора) 

 
Рис. 7. Конструкція пластикового корпусу з 
центральним газовим колектором та соплами 
відсічки: 1 – сопло відсічки; 2 – газовий колек-
тор; 3 – силова оболонка днища; 4 – вкладений 
фланець днища; 5 – кришка люку колектора з 
системами запуску та замірювання. (Джерело: 
розробка автора) 

 
Рис. 8. Типова конструкція сопла відсічки для 
пластикового корпусу з металевим днищем: 
1 – сопло відсічки; 2 – переднє днище з флан-
цями для установки сопел відсічки; 3 – корпус 
типу “пів-кокон”; 4 – кришка люку колектора 
з системами запуску та замірювання. (Дже-
рело: розробка автора) 

 
Рис. 9. Типова конструкція сопла відсічки для 
металевого корпусу: 1 – сопло відсічки; 2 – пе-
реднє днище з фланцями для установки сопел 
відсічки; 3 – кришка люку переднього днища; 
4 – система запуску; 5 – система вимірювання. 
(Джерело: розробка автора) 
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У випадку розташування сопел відсічки тяги на 
пластиковому днищі (варіант 1) має місце перетин си-
лових ліній армованого матеріалу на значній площі, що 
приводить до зменшення несучої здатності конструкції 
та викривленню деформуючих характеристик корпусу. 

Крім того, відсутня теоретична база розрахунку 
корпусу типу “кокон” з отворами під відсічні сопла, та 
відсутність будь яких експериментальних даних по та-
ким корпусам. Схема розташування сопел відсічки 
тяги на центральному газовому колекторі (варіант 2) 
виключає вплив елементів відсічки тяги на несучу зда-
тність корпусу та дозволяє проводити автономне відп-
рацювання цього вузла. Однак в цій схемі збільшую-
ться габарити та маса двигуна, що є суттєвим недолі-
ком. Найбільш прийнятними варіантами з розглянутих 
є варіант 3 (пів-кокон) та варіант 4 (металевий). 

Відсічка тяги без відділення головної час-
тини 

При проектуванні НТД можуть бути задані 
умови, коли головна частина не відділяється від кор-
пусної частини. При цьому двигун повинен зберегти 
свою механічну цілісність після команди на відсічку 
тяги довгий проміжок часу на новому режимі роботи 
(зниженому по тиску). 

Теоретично можливо не відділяти маршовий 
двигун після спрацювання відсічки тяги, якщо при 
цьому буде гарантовано гасіння заряду твердого па-
лива. При цьому буде виключений вплив значних збу-
рювальних сил та тепловий вплив на елементи ракети, 
що виникає після відкриття відсічних сопел. 

Відсічка тяги без одночасного відділення голов-
ної частини створює наступні технічні проблеми: 

1. Тривалий тепловий вплив продуктів горіння 
двигуна на елементи ракети, котрий може працювати 
на низькому внутрішньокамерному тиску, та при низь-
кої швидкості горіння палива до повного його виго-
ряння. 

2. При роботі двигуна при низькому тиску 
(5–6 кг/см2) можливе нестабільне горіння палива, що 
утворює сили, які впливають на конструкцію та траєк-
торію польоту ракети. 

3. Необхідно забезпечити функціонування (без 
руйнування) маршового двигуна при тривалому (не-
штатному) часі роботи, що потребує додаткового теп-
лозахисного покриття на корпус, відмови від типової 
конструкції сопел відсічки (необхідно виконати сопла 
відсічки як звичайні сопла з фланцем, вкладишем кри-
тичного перерізу, теплоізоляційними прокладками та 
раструбами з вуглепластику, замість застосування пок-
риття з оксиду цирконію і т. д.). 

При деяких високо динамічних робочих проце-
сах НТД, до яких відносяться робота НТД при тиску в 
камері, який швидко змінюється, вимкненні тяги НТД, 
так само, як і при низькочастотній чи високочастотній  

нестійкості, швидкість горіння ТРП не підкорюється 
загальноприйнятим стаціонарним залежностям, та виз-
начається не тільки миттєвими параметрами тиску у 
камері, початковою температурою заряду, швидкістю 
руху газів вздовж поверхні горіння, але і всіма попере-
дніми процесами горіння [12]. 

Один з характерних недопустимих режимів ано-
мального горіння за рахунок вищесказаних факторів 
виникає через зменшення тепловідводу до незадіяного 
палива. Як тільки кількості підведеного тепла стає не-
достатнім для нормального ходу екзотермічних реак-
цій, горіння припиняється. Після цього заряд знову 
може відновити горіння на певний проміжок часу, по-
тім згаснути, і цей цикл може повторюватися. 

Деяке значення в цьому механізмі має тепловід-
дача до палива від нагрітих елементів конструкції. 
Поява вторинних піків тиску може призвести до резо-
нансного горіння. Резонансний ефект виникає між ко-
ливаннями тиску в камері та залежної від тиску швид-
кості горіння. Результатом є низькочастотні коливання 
тиску з великою амплітудою та поява вібраційних 
впливів на вузли ракети. Природа цих коливань, так 
само, як і коливань у камері НТД пов’язана з кінцевим 
часом перетворення палива в продукти згоряння. Всі ці 
процеси, що виникають у двигуні, не піддаються роз-
рахунковим методам та можуть бути виявлені тільки в 
експерименті. 

Проблема відсічки тяги може мати ряд проблем 
ще через те, що практично всі заряди твердого палива 
маршових двигунів несиметричні по своїй довжині. 
Так, передня частина заряду, що прилягає до області 
розташування сопел відсічки, представляє собою глад-
кий канал, в задній частині, що прилягає до основного 
сопла, розташовані щілини, тобто процеси можливого 
гасіння, повторного відновлення горіння, коливальні 
процеси в указаних областях будуть проходити по різ-
ному, що також може вплинути не тільки на величину, 
але і на напрямок сумарної осьової складової тяги. 
Урівняти цю тягу ні теоретично ні практично немож-
ливо. Обов’язково залишиться осьова складова час-
тина тяги по напрямку руху чи в протилежному напря-
мку, що буде впливати на корпус ракети до самого кін-
ця її польоту. Крім цього має місце ряд змін внутріш-
ньокамерних умов двигунної установки, та нестабіль-
ність її роботи при низькому тиску, а також вплив зов-
нішніх умов. Ця складова частина може мінятися як по 
величині, так і по напрямку, через це неможливо забез-
печити відсічку тяги [13], [18]. 

Крім того, продукти згоряння із струменю перед-
ніх сопел будуть спричиняти тривалий тепловий вплив 
на елементи ракети та двигун. 

Додатково проблемним є конструкторське вико-
нання сопел протитяги, які працюють тривалий час, за-
безпечуючи осьову складову тяги, приблизно рівну осьо-
вій тязі основного сопла. Результати проведених проєкт- 
но-конструкторських робіт показали неможливість ком-
поновки цих сопел на передньому днищі двигуна. 
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Також слід зазначити, що після спрацьовування 
сопел протитяги та зменшенні тиску в камері і на зрізі 
сопла в залежності від зовнішніх факторів, стрибок 
ущільнення може увійти в сопло. В цьому випадку вза-
галі неможливо попередньо уявити значення тягових 
характеристик двигуна. 

З вище вказаних умов, втілити використання від-
січки тяги без відділення головної частини неможливо 
та не є доцільним. 

Висновки 

У результаті проведеного аналізу методів відсіч-
ки тяги у НТД встановлено, що жоден із наявних під-
ходів – реверс тяги, гасіння заряду відкриттям допоміж-
ного критичного перерізу чи впорскування холодо- 
агенту – не є універсальним рішенням і має конструк-
тивні та експлуатаційні обмеження. 

Метод реверсу тяги забезпечує швидке зниження 
осьової тяги, проте супроводжується значними збурен-
нями, тепловим навантаженням на конструкцію носія 
та ускладненням компоновки. Гасіння заряду за допо-
могою відкриття додаткового критичного перерізу є 
ефективним лише на великих висотах (H > 20 км), де 
атмосферний тиск не перевищує критичний тиск стій-
кого горіння. У протилежному випадку існує ризик по-
вторного відновлення горіння заряду. Впорскування 
холодоагенту дозволяє досягти надійного припинення 
горіння незалежно від висоти польоту, однак вимагає 
складної системи подачі, високої точності дозування та 
значної маси охолоджуючої речовини (до 3.6 кг на 1 см² 
палаючої поверхні). 

Проведений технічний аналіз конструктивних 
рішень показав, що реалізація вузлів відсічки тяги у 
корпусах типу “кокон” ускладнюється через вплив со-
пел на міцність намотаного корпусу, а також відсут-
ність теоретичних і експериментальних даних. Найбільш 

перспективними з конструктивної точки зору є рішен-
ня з розміщенням сопел на металевому передньому 
днищі або на центральному газовому колекторі. 

Підтверджено, що реалізація відсічки тяги без 
відділення головної частини носія не є доцільною че-
рез низку негативних ефектів: нестабільне горіння при 
низькому тиску, можливість повторного відновлення 
горіння заряду, поява осьової тяги змінного напряму, 
ускладнення тепловідведення та резонансні коливання 
тиску. Такі режими суттєво ускладнюють забезпе-
чення точності польоту та можуть призвести до пош-
кодження конструкції. 

Таким чином, подальші дослідження у галузі від-
січки тяги НТД мають бути зосереджені на: 

– експериментальній перевірці моделей гасіння 
заряду; 

– розробці ефективних систем подачі холодо-
агенту з оптимальними масо-габаритними характерис-
тиками; 

– дослідженні нестаціонарних процесів горіння 
при змінному тиску; 

– адаптації конструкцій сопел та вузлів відсічки 
до корпусів з намотаних композиційних матеріалів. 

Удосконалення систем відсічки тяги є ключовим 
елементом підвищення точності, безпеки та адаптив-
ності сучасних твердопаливних ракетних комплексів. 
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Design of a Thrust Cut-off System for Launch Vehicles with Solid 
Rocket Motors 
Mykola Bondarenko1   
1  Oles Honchar Dnipro National University, Dnipro, Ukraine 

Abstract. The article investigates a thrust termination system for solid-propellant vehicles motors, aimed at achieving precise shutdown 
of thrust without separating the vehicle’s payload section. Despite the existence of various thrust termination techniques, the influence of 
nozzle configuration on post-shutdown impulse and combustion stability remains insufficiently studied. The objective of the research is to 
minimize the residual impulse through the application of a reverse-thrust system utilizing dedicated termination nozzles mounted on the 
forward dome of the motor casing. To achieve this, the study analyzes nozzle geometry, flow orientation, chamber pressure before and 
after shutdown, and thrust coefficients for both main and termination nozzles. It is established that placing the termination nozzles at an 
angle of 40° relative to the motor axis and selecting an appropriate throat area enables significant reduction of post-shutdown impulse to 
a level that ensures stable thrust termination without degrading trajectory accuracy. This effect is attributed to the compensation of the 
main thrust vector by the directed reaction force produced by the termination nozzles. Unlike charge quenching or annular slit opening 
methods, the proposed solution does not require nozzle block displacement or injection of extinguishing agents, which simplifies the system 
and improves reliability. The results can be applied in the development of special-purpose vehicle systems, where structural integrity and 
high trajectory precision after motor burnout are critical. 
Keywords: thrust termination, post-shutdown impulse, solid propellant motor, reverse nozzle, trajectory accuracy.  
 
 
 
 


