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АВИАЦИЯ 
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СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ МАССОВЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 

ТУРБОНАСОСНЫХ И ЭЛЕКТРОНАСОСНЫХ АГРЕГАТОВ  

В ЖИДКОСТНОМ РАКЕТНОМ ДВИГАТЕЛЕ  

ПЕРВЫХ СТУПЕНЕЙ РАКЕТ-НОСИТЕЛЕЙ 

И. П. Матвеев, А. А. Чижов, Д. И. Багаутдинов 

В данной статье авторы исследовали систему подачи топлива в камеру сгорания (КС) первых 
ступеней жидкостного ракетного двигателя (ЖРД). В зависимости от назначения ракетного двига-
теля применяется турбонасосная система подачи топлива, либо вытеснительная. Вытеснительная 
система применяется при небольшой тяге и кратковременной работе двигателя, а также при полетах 
в условиях космического пространства, поэтому данная схема не рассматри-вается в данной статье. 
Турбонасосная система подачи топлива более предпочтительна для первых ступеней ракет-носите-
лей (РН), так как она может обеспечить нужную мощность насоса для достижения необходимых 
значений тяги двигателя. Однако ТНА – это сложная система с сложной технологией производства. 
В связи с этим в данной работе предложено заменить турбонасосный агрегат на электронасосный, 
что значительно упростит производство, работу и принципиальную схему ЖРД. 
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газогенераторный цикл; электронасосный цикл; масса; батарейный блок; электродвигатель; ракета-
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С развитием технического прогресса в 
области электродвигателей и аккумулятор-
ных технологий перспектива замены турбины 
в турбонасосах на электродвигатели с бата-
рейным питанием становится все более при-
влекательной. В 80-х годах прошлого века Ев-
ропейское космическое агентство разрабо-
тало и испытало небольшие электрические 
центробежные электронасосы для апогейного 
двигателя с тягой 3 кН, использующего в ка-
честве топлива монометилгидразин/тетрок-
сид азота [1]. Для маневров с меньшей тягой 
компания Schneider провела испытания дви-
гателей с электронасосным приводом для ма-
невров с меньшим уровнем тяги с использо-
ванием монометилгидразин/тетроксид азота с 
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тягой от 5 до 400 Н [2]. В настоящее время 
благодаря развитию электродвигателей ве-
дутся широкие исследования новых двига-
тельных установок. Успешным примером ис-
пользования двигателя с электронасосным 
приводом является сверхлегкая ракета-носи-
тель «Электрон» американской компании 
Rocket Lab. Электропривод насосов был при-
менен на обеих ступенях ракеты, тяга кото-
рых составила 192 кН и 22 кН в вакууме соот-
ветственно [3]. 

Также Воган и др. сообщили о возмож-
ности создания ракетного двигателя с элек-
трическим насосным питанием на битопливе 
с возможностью хранения для аппарата, пред-
назначенного для полета на Марс [4]. Для 
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кислородно-керосиновых топлив Дибривный 
и др. провели аналитическую оценку систем 
электронасосного питания на примере базо-
вого двигателя RD868T с тягой 23 кН. Они 
пришли к выводу, что электронасосные си-
стемы питания пригодны для небольших сум-
марных импульсов, вплоть до 1000 кН-с [5]. 

За несколько десятилетий развития ра-
кетного двигателестроения появились наибо-
лее надежные и устоявшиеся технологии, ко-
торые используются и по сей день. Однако и 
у данных технических решений есть весомые 
недостатки, что и обуславливает необходи-
мость совершенствования в том числе и жид-
костных ракетных двигателей. 

Одними из наиболее трудновыполни-
мых требований при проектировании ЖРД 
являются обеспечение как можно меньшей 
массы и простоты конструкции. Первое тре-
бование обусловлено тенденцией уменьше-
ния массы в угоду снижения стоимости запус-
ков РН. Второе связано с надежностью всей 
системы, ведь чем больше элементов, завися-
щих друг от друга, тем выше вероятность вы-
хода из строя всей системы. Турбонасосная 
система включает в себя множество взаимо-
связанных элементов, что усложняет кон-
струкцию двигателя и добавляет массу. 

К другим недостаткам турбонасосной си-
стемы подачи топлива относятся: сложность 
регулировки оборотов насосов и режима ЖРД 
по тяге, усложненный запуск и сомнительная 
возможность многократности включения. 

Для решения данных недостатков было 
предложено использовать электронасосные аг-
регаты (ЭНА) в качестве привода основных 
насосов в ЖРД. Данное решение упрощает 
принципиальную схему ЖРД, исключая допол-
нительное топливо для газогенератора, эле-
менты ПГС для газогенератора и сам газогене-
ратор, упрощает запуск двигателя (рис. 1). 

Однако несовершенство технологий в 
области аккумуляторных технологий дает по-
вод задуматься о рентабельности использова-
ния ЭНА в ЖРД, так как для обеспечения 
нужной мощности необходим источник энер-
гии большой массы. Еще одним весомым не-
достатком электронасосного цикла является 
необходимость охлаждать электродвигатель 
и батарейный блок. 

Целью данного исследования является 
сравнение турбонасосного и электронасос-
ного агрегатов по эффективности и по массе. 
Объектом исследования выбраны ЭНА при-
менительно к основным насосам первой сту-
пени ракеты-носителя сверхлёгкого класса. 

Рис. 1. Сравнение схемы с ЭНА и ТНА 
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Данная работа организована следую-
щим образом. В разделе 1 обозначены гра-
ницы применения данной работы, опреде-
лены необходимый уровень тяги и удельного 
импульса. В разделе 2 и 3 представлены вы-
ражения для определения мощностей насосов 
и необходимых максимальных частот враще-
ния для подбора необходимых электродвига-
телей в дальнейшем. В разделе 4 произво-
дится оценка массы газогенераторного и 
электронасосного циклов. Наконец, резуль-
таты обобщены в разделе 5. 

1. Объект исследования и границы
применимости работы 

В работе рассмотрен ЭНА в качестве ос-
новного насоса первой ступени ракеты-носи-
теля сверхлегкого класса. Для этой роли была 
выбрана сверхлегкая ракета-носитель 
«Cosmos», предназначенная для вывода на 
орбиту малоразмерных космических аппара-
тов. Она способна выводить массу полезного 
груза 390 и 310 кг на низкую околоземную ор-
биту (200 км) и на солнечно-синхронную ор-
биту (400 км) соответственно. Стартовая 
масса составляет 7,15 тонн. 

Разработкой данной ракеты занимается 
частная российская космическая компания 
SR Space, разработчик суборбитальных и ор-
битальных ракет-носителей сверхлёгкого и 
лёгкого классов, малых космических аппара-
тов и спутниковых группировок. Компания 
была выбрана из соображений развития оте-
чественной космической отрасли, что наибо-
лее актуально на сегодняшний день. 

Первая ступень ракеты-носителя 
«Cosmos» оснащена одним двигателем LE-13, 
построенным по схеме «открытого» типа и 
использующим в качестве топливной пары 
кислород и метан (табл. 1). В связи с этим в 
данной работе рассматривается именно этот 
двигатель с данной топливной парой. Для 
него наиболее актуальна замена ТНА на ЭНА, 
так как двигатель ракеты изначально проек-

тируется с заделом на многократное примене-
ние. 

2. Определение необходимой макси-
мальной частоты вращения турбины ТНА 

Зададимся значениями земной тяги и 
земного удельного импульса от выбранной 
ракеты-носителя: P = 83,35 кН, Iуз = 2943 м/с. 
Чтобы определить массовые расходы компо-
нентов через всю топливную системы от-
дельно рассмотрим расходы компонентов че-
рез КС и через газогенератор (ГГ). Прини-
маем, что массовый расход компонентов че-
рез ГГ составляет 1,5% от общего расхода [6], 
так как мы рассматриваем открытую схему: 

�̇�гг = 0,015 ∙ 𝑚. 
 Общий расход топлива: 

�̇� =
𝑃 ∙ (1 − �̅�гг)

𝐼уз
, 

Где �̅�гг =
�̇�гг

�̇�
– относительный массо-

вый расход через газогенератор. Отсюда: 

�̇� =
0,985 ∙ 𝑃

𝐼уз
. 

Расход i-го компонента через КС: 

�̇�𝑖
кс =

𝐾𝑚
кс ∙ �̇�

1 + 𝐾𝑚
кс, 

Где 𝐾𝑚
кс = 𝛼ок

кс ∙ 𝐾𝑚
0  – фактическое мас-

совое соотношение компонентов топлива в 
КС. Коэффициент избытка окислителя и мас-
совое стехиометрическое соотношение были 
определены с помощью СПК TERRA [7]. 

Для ГГ соответственно: 

�̇�𝑖
гг =

𝐾𝑚
гг ∙ �̇�

1 + 𝐾𝑚
гг

. 

Общие массовые расходы через всю 
топливную систему: 

�̇�𝑖 = �̇�𝑖
кс + �̇�𝑖

гг,
Объемные расходы соответственно: 

�̇�𝑖 =
�̇�𝑖

𝜌𝑖
, 

где 𝜌𝑖 – плотность компонентов топлива. 

Таблица 1 
Характеристики LE-13 

Тяга зем-
ная, тс/кН 

Тяга пустот-
ная, тс/кН 

Земной удель-
ный импульс, м/c 

Пустотный удель-
ный импульс, м/с 

8,5/83,35 9,6/94,14 2943 3327,55 
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Для шнекоцентробежного насоса значе-
ния кавитационного коэффициента быстро-
ходности (Cсрв)max лежит в пределах 
3000…5000 [8]. Принимаем (Cсрв)max = 3000. 
Тогда максимально допустимая величина уг-
ловой скорости вращения вала ТНА вычисля-
ется из условия бескавитационной работы 
насосов (насоса) из соотношения: 

𝑤𝑚𝑎𝑥
𝑖 =

(𝐶срв)
𝑚𝑎𝑥

∙ (
𝛥𝑝срв

∗

𝜌𝑖
)

3
4

298 ∙ �̇�𝑖
0,5 . 

Максимальная частота вращения вала 
турбины: 

n𝑚𝑎𝑥
𝑖 =

30 ∙ 𝑤𝑚𝑎𝑥
𝑖

𝜋
. 

На основании полученных данных по 
угловой скорости вращения вала каждого 
насоса выбираем из них наименьшую угло-
вую скорость, которая позволяет работать 
обоим насосам в бескавитационном режиме и 
является искомой угловой скоростью вала 
проектируемой турбины. 

3. Определение мощности насосов и
турбины ТНА 

Мощность турбины определяется как 
суммарная мощность насосов: 

𝑁т = 𝑁ок + 𝑁г. 
Мощность насоса определяется: 

𝑁𝑖 =
𝑚𝑖 ∙ 𝐻𝑖

𝜂𝑛
𝑖

, 

Где 𝐻𝑖 =
𝑝вых

𝑖 −𝑝вх
𝑖

𝜌𝑖
– потребный напор

насоса, 𝜂н
𝑖  – КПД насоса (для насоса окисли-

теля принимаем 𝜂н
ок = 0,76, для насоса горю-

чего - 𝜂н
г = 0,5 [8]). 

4. Оценка массы
4.1 Масса газогенераторного цикла 
Предварительный наддув баков осу-

ществляется за счет внешних систем, а во 
время работы двигателя – компонентами топ-
лива, поэтому расчетом массы бака с инерт-
ным газом пренебрегаем. 

4.1.1 Масса ТНА 
Масса всего ТНА определяется как сум-

марная масса турбины и насосов: 
𝑚ТНА = 𝑚т + 𝑚н

ок + 𝑚н
г ,

Где массы насосов определяются: 

𝑚н
𝑖 =

𝑘ТНА ∙ 𝜌𝑖 ∙ 𝐻
𝑖

3
2

𝑤𝑚𝑎𝑥
𝑖

, 

где 𝑘ТНА = 0,18 ∙ 10−4 − константа [9]
Масса турбины считается как диск по 

среднему диаметру лопаток: 

𝑚т =
𝜌т ∙ 𝜋 ∙ 𝐷т ∙ 𝛿

4
, 

Где 𝜌т – плотность материала турбины 
(принимаем Сталь 23Х23Н18), 𝐷т =

2∙𝑢𝑚𝑎𝑥

𝑤т

(𝑢𝑚𝑎𝑥 −максимальная окружная скорость 
турбины), 𝛿– толщина лопаток турбины. 

4.1.2 Масса ГГ 
Массу газогенератора будем находить 

как массу сферической оболочки. Примем, 
что радиус внутренней оболочки 𝑟н = 100 
мм., а толщина 0,75 мм. Материал выбран из 
соображений сопротивления высокой темпе-
ратуры – медь М1 и Сталь 18ХН10Т. Тогда 
масса газогенератора: 

𝑚гг = 𝑘гг ∙ 𝑉гг ∙ 𝜌гг,  
где 𝑘гг = 2 − коэффициент запаса. 

4.1.3 Масса топлива для ГГ 
Массу топлива для газогенератора опре-

деляется из условия времени работы двига-
теля 𝑡г и массового расхода компонентов топ-
лива через него. Для первых ступеней ракеты 
𝑡г = 150 с. [1]. Тогда:

𝑚гг
𝑖 = 𝑘𝑝 ∙ �̇�𝑖

гг ∙ 𝑡г, где 𝑘𝑝

= 1,01 − коэффициент запаса топлива. 
4.1.4 Масса топливных баков и топ-

лива 
Общая масса компонентов топлива с 

учетом запасов и соответствующей времени 
работы двигателя определяется как: 

𝑚𝑖 = 𝑚раб
𝑖 + 𝑚гар

𝑖 + 𝑚дост
𝑖 + 𝑚незаб

𝑖 ,

Где 𝑚раб
𝑖 – рабочий запас, 𝑚гар

𝑖  – гаран-
тийный запас, 𝑚дост

𝑖 – масса достартового рас-
хода топлива, 𝑚незаб

𝑖 – масса незабора топлива.
Разделим баки на 2 составляющие: ци-

линдрическую и сферическую оболочки. Ма-
териал баков – АМг6. Тогда масса цилиндри-
ческой оболочки: 

𝑚цил
𝑖 = 𝜌б ∙ (𝑉цн

𝑖 − 𝑉ц
𝑖),

Где  𝑉ц – объем внутренней части цилин-
дрической оболочки, 𝑉цн – объем внешней ча-
сти цилиндрической оболочки. 

Аналогично масса сферической обо-
лочки: 
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𝑚сф
𝑖 = 𝜌б ∙ (𝑉сфн

𝑖 − 𝑉сф
𝑖 ).

Объемы оболочек были посчитаны с 
учетом объема, занимаемого топливом. 

Масса баков считается как сумма масс 
сферических и цилиндрической оболочек: 

𝑚б
𝑖 = 𝑚цил

𝑖 + 2 ∙ 𝑚сф
𝑖 .

Наконец, общая масса газогенератор-
ного цикла: 
𝑚ггц = 𝑚ТНА + 𝑚гг + 𝑚гг

ок + 𝑚гг
г + 𝑚ок + 𝑚г

+ 𝑚б
ок + 𝑚б

г

4.2 Масса электронасосного (ЭН) 
цикла 

Регулирование тяги ракетного двига-
теля необходимо для поддержания требуе-
мого значения тяги при изменении условий 
работы двигательной установки и для измене-
ния тяги с целью обеспечения заданного ре-
жима полета ракеты или космического аппа-
рата. Существующие способы регулирования 
тяги ракетных двигателей в широком диапа-
зоне (глубокое дросселирование) приводят к 
существенному снижению экономичности и 
увеличению массогабаритных характеристик 
двигательных установок 

По этой причине в данной статье рас-
сматривается схема с двумя ЭНА, так как это 
позволяет регулировать расход и соотноше-
ние компонентов с помощью регулировки 
расхода насоса, то есть частотой вращения 
электродвигателей. Регулирование тяги ра-
кетного двигателя необходимо для поддержа-
ния требуемого значения тяги при изменении 
условий работы двигательной установки и 
для изменения тяги с целью обеспечения за-
данного режима полета летательного аппа-
рата [10]. С точки зрения глубокого дроссели-
рования ЭНА имеет неоспоримое преимуще-
ство, так как для регулировки тяги и массо-
вого соотношения компонентов в ГГ-цикле 
необходимы дополнительные регуляторы на 
трубопроводах, что не нужно в ЭН-цикле. 

Величина угловой скорости насоса го-
рючего была снижена до 60000 с-1 с 124400 c-

1 для подбора существующего электродвига-
теля. 

4.2.1 Масса насосов 
Масса насосов определяется анало-

гично пункту 4.1.1 за исключением того, что 
в формуле для насоса горючего используется 
значение частоты вращения, соответствую-
щей ему, так как насосы расположены на раз-
ных роторах.  

4.2.2 Масса электродвигателей 
Масса двигателя находится путем опре-

деления удельной выходной механической 
мощности двигателя: 

𝛿эд =
𝑁эд

вых

𝑚эд
, 

Где 𝛿эд
𝑖  – удельная выходная механиче-

ская мощность электродвигателя, 𝑁эд
вых – вы-

ходная мощность электродвигателя. 
В предположении, что механические 

потери между насосами и двигателем отсут-
ствуют, масса двигателя определяется как: 

𝑚эд
𝑖 =

𝑁𝑖

𝛿эд
𝑖

, 

где 𝑁𝑖 −мощность соответствующего насоса. 
Значения удельной выходной механиче-

ской мощности были взяты из [11], соответ-
ствующих заданным частотам вращения и 
мощностям насосов, рассчитанных в пунктах 
2 и 3 соответственно. 

4.2.3 Масса инверторов 
Аналогичным образом определяется 

удельная выходная электрическая мощность 
инвертора: 

𝛿инв =
𝑁инв

вых

𝑚инв
, 

Поскольку отношение механической 
выходной мощности двигателя к электриче-
ской выходной мощности преобразователя 
представляет собой КПД двигателя, масса 
преобразователя определяется как: 

𝑚инв
𝑖 =

𝑁𝑖

𝛿инв ∙ 𝜂эд
𝑖

. 

КПД электродвигателей были также 
взяты из [11], а удельная выходная электриче-
ская мощность инвертора, который является 
одинаковым для обоих моторов, из [12], кото-
рый соответствует модели Phoenix ICE HV 80. 

4.2.4 Масса батарейного блока (ББ). 
В данной работе был взят литий-ион-

ный аккумулятор, так как он обладает более 
высокой мощностью и плотностью энергии 
[13], что обеспечивает снижение массы бата-
рейного блока, а также оптимальное значение 
времени разряда для первой ступени ракеты-
носителя. Время разряда определяется прини-
маем равным времени работы двигателя. 

Для оценки массы аккумуляторного 
блока существуют два фактора: плотность 
мощности и плотность энергии. Поэтому опре-
деление массы ББ будет произведено двумя 
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способами, а затем выбрано наибольшее значе-
ние для создания нужного запаса по массе.  

Требуемая электрическая мощность ба-
тарейного блока определяется как: 

𝑁ББ = 𝑁инв
вх =

𝑁инв
вых

𝜂инв
=

𝑁эд
вых

𝜂инв ∙ 𝜂эд
=

=
𝑁ок

𝜂инв
ок ∙ 𝜂эд

ок
+

𝑁г

𝜂инв
г ∙ 𝜂эд

г
, 

КПД инверторов были взяты из [12]. 
4.2.4.1 Определение массы ББ по 

плотности мощности 
Если ввести плотность мощности эле-

мента батареи, то масса блока батарей, огра-
ниченная по мощности, может быть представ-
лена как: 

𝑚ББ
𝑁 = 𝑘ББ ∙

𝑁ББ

𝛿ББ
𝑁 , 

где 𝑘ББ = 1,1 – конструктивный запас для учета 
массы необходимых компонентов БА, 𝛿ББ

𝑁  –
плотность мощности элемента батареи [12]. 

4.2.4.2 Определение массы ББ по 
плотности энергии 

Другим ограничением является плот-
ность энергии. Практически доступная энер-
гия является функцией времени разряда (т.е. 
времени горения). Требуемая электрическая 
энергия аккумуляторного блока выражается 
введением энергетической эффективности 
элемента батареи: 

𝐸ББ =
𝑁ББ ∙ 𝑡г

𝜂𝐸
, 

где 𝜂𝐸 = 0,093 ∙ ln(𝑡р) + 0,3301 – энергети-
ческая эффективность элемента батареи, ко-
торая является функцией от времени разряда 
аккумулятора. 

Масса батарейного блока с ограниче-
нием по энергии задается плотностью энер-
гии батареи: 

𝑚ББ
𝐸 = 𝑘ББ ∙

𝐸ББ

𝛿ББ
𝐸 , где 𝛿ББ

𝐸 – плотность
энергии ББ. 

Таблица 2 
Результаты расчётов массы элементов циклов 

Элементы циклов 
Масса элементов, кг 

ГГ цикл ЭН цикл 
Турбина 6,5 - 
Насос окислителя 1,7 1,7 
Насос горючего 3,5 2,8 
ТНА 11,7 - 
Газогенератор 1,4 - 
Окислитель для ГГ 34,1 - 
Горючее для ГГ 29,2 - 
Окислитель 3561 3469 
Горючее 941,5 896,5 
Бак окислителя 134,7 131,6 
Бак горючего 101,6 97,6 
Электродвигатель для насоса окислителя - 55,3 
Электродвигатель для насоса горючего - 41,9 
Инвертор для насоса окислителя - 2,4 
Инвертор для насоса горючего - 3,1 
Батарейный блок - 135,2 
Итоговая масса цикла 4815,1 4838 
Масса ракеты-носителя 7150 7172,8 
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Таким образом масса батарейного 
блока: 

𝑚ББ = 𝑀𝐴𝑋(𝑚ББ
𝑁 , 𝑚ББ

𝐸 ).

4.2.5 Масса топливных баков и топ-
лива 

Масса топливных баков и топлива рас-
считывается аналогично пункту 4.1.4. 

Наконец масса цикла с двумя ЭНА: 
𝑚ЭНА = 𝑚нЭНА

ок + 𝑚нЭНА
г + 𝑚эд

ок + 𝑚эд
г + 𝑚инв

ок

+ 𝑚инв
г + 𝑚ББ + 𝑚окЭНА

+ 𝑚гэна

+ 𝑚бЭНА

ок + 𝑚бЭНА

г

5. Результаты
Ниже в таблице 2 представлены резуль-

таты расчета массы всех компонентов газоге-
нераторного и электронасосного циклов, а 
также масса всей ракеты-носителя для срав-
нения. 

Из таблицы 2 видно, что замена тради-
ционного ТНА на ЭНА приводит к тому, что 
масса ракеты-носителя возрастает на 22,8 кг., 
что составляет 0,32% от начальной массы РН 
с газогенераторным циклом.  

Несмотря на то, что масса увеличилась 
не значительно, с точки зрения оценки массы, 
электронасосный цикл все так же не рентабе-
лен для использования в качестве основного 
насоса ЖРД.  

Если рассматривать общую схему, как 
на рисунке 1, с одним электродвигателем, ко-
торый питает оба насоса, то некоторые пре-
имущества ЭНА перед ТНА обесцениваются. 

Учитывая разницу в массе ракеты-носи-
теля с ТНА и ЭНА есть смысл сравнить дан-
ную замену с точки зрения идеальной скоро-
сти полета: 

𝑉𝑗 = 𝐼уз ∙ 𝜇𝑘
𝑗
, 

Где индекс j определяет тип цикла, а  
𝜇𝑘

𝑗 – массовое число ракеты.
Результаты сравнения идеальной скоро-

сти полета приведены в таблице 3, откуда 

видно, что замена ТНА на ЭНА также умень-
шает идеальную скорость полета ракеты-но-
сителя, что в очередной раз показывает несо-
вершенство электронасосного цикла. 

6. Заключение
В данном исследовании производилась 

оценка массы электронасосного цикла в срав-
нении с газогенераторным циклом. Была про-
ведена оценка перспективности замены тур-
бонасосного агрегата в двигателе LE-13 с зем-
ной тягой в 83,35 кН на электронасоный агре-
гат и сделаны следующие выводы. 

ЭНА в разы упрощает схему жидкост-
ного ракетного двигателя, упрощает процесс 
запуска двигателя, а также позволяет регули-
ровать расход и соотношение компонентов с 
помощью регулировки расхода насоса. 

Несмотря на упрощение схемы ЖРД за-
мена ТНА на два ЭНА увеличивает массу 
всего двигателя на 0,32% от начальной массы 
РН с газогенераторным циклом, что ставит 
под вопрос рентабельность данного решения. 

Увеличение массы снижает идеальную 
скорость полета ракеты-носителя на 7,5%, что 
только доказывает несовершенство схемы с 
двумя ЭНА в сравнении с газогенераторным 
циклом. 

Несмотря на все преимущества и недо-
статки, использование ЭН цикла в конечном 
итоге становится для конструктора пробле-
мой компромисса. С одной стороны ЭНА 
упрощает схему ЖРД, а с другой увеличивает 
конечную массу. Однако, стоит отметить, что 
в сравнении с исследованиями, которые про-
водились до 2023, разница массы ГГ цикла и 
ЭН цикла уменьшается. Это доказывает, что 
технический прогресс в области электродви-
гателей и аккумуляторных технологий делает 
ЭН цикл достаточно привлекательной альтер-
нативой для ракетных двигателей, установ-
ленных на сверхлёгкие ракеты-носители бла-
годаря своей простоте, что позволит эконо-
мить средства и снижать стоимость единицы 
полезной нагрузки. 

Таблица 3 
Результаты расчёта идеальной скорости полёта 

Показатель ГГ цикл ЭН цикл 

Идеальная скорость полета, км/с 8,01 7,44 
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COMPARATIVE ANALYSIS OF THE MASS CHARACTERISTICS  

OF TUR-BOPUMP AND ELECTRIC PUMP UNITS IN THE LIQUID RATES 

OF THE FIRST STAGES OF LAUNCH ROCKETS 

I. P. Matveev, A. A. Chizhov, D. I. Bagautdinov 

In this paper, the authors investigated the system of propellant supply to the combustion chamber 
(CC) of the first stages of a liquid-propellant rocket engine. Depending on the purpose of the rocket engine, 
either a turbo-pump system of fuel supply or a displacement system is used. The displacement system is 
used for low thrust and short-term engine operation, as well as for flights in outer space, so this scheme is 
not considered in this article. The turbopump system of fuel supply is more preferable for the first stages 
of launch vehicles (LV), as it can pro-vide the necessary pump power to achieve the required engine thrust. 
However, TNA is a complex system with complicated manufacturing technology. In this regard, this paper 
proposes to replace the turbopump unit with an electric pump unit, which will greatly simplify the produc-
tion, operation and circuit diagram of liquid rocket engines. 

Key words: fuel supply system; pump fuel supply system; electric pump fuel supply system; gas gen-
erator cycle; electric pump cycle; mass; battery pack; electric motor; launch vehicle. 
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