Охлаждение жидкостных ракетных двигателей 

Прежде чем рассматривать примеры охлаждения непосредственно ракетных двигателей, необходимо рассмотреть охлаждение камеры сгорания и сопла ракеты. Высокая температура в камере сгорания приводит к высокой скорости истечения газов. Рабочая температура составляет 3000 К, однако температура плавления большинства металлов лежит ниже 2000 К. Следовательно,  сопло и камера сгорания должны охлаждаться. Охлаждение осуществляется за счёт отвода тепла, переданного стенкам камеры сгорания и сопла ракетного двигателя теплопередачей и излучением, частью холодного несгоревшего топлива ракеты. Этот процесс может быть осуществлён различными способами. 

Наиболее простым с технической точки зрения является метод плёночного охлаждения. Он заключается в протекании части жидкого топлива вдоль внутренней поверхности камеры сгорания и ниже – к внутренней поверхности сопла. Испарение образовавшейся жидкой плёнки вызывает охлаждающий эффект и приводит к образованию прослойки холодного газа между стенкой и горячими газами, проходящими от камеры сгорания через сопло ракеты. Охлаждающая плёнка вводится через часть форсунки рядом со стенкой. Такой тип охлаждения оптимален при относительно низкой температуре в камере сгорания, что характерно для двигателей с топливом длительного хранения.  В двигателе «Викинг» ракеты-носителя «Ариан-4» применяется плёночное охлаждение, что обуславливает простейшую конфигурацию камеры сгорания и сопла. В данном двигателе форсунка расположена на цилиндрической стенке камеры сгорания, а не на конце. Как следствие – проще нагнетать часть НДМГ (несимметричный диметилгидразин) параллельно стенке. Этот метод подходит для охлаждения камеры сгорания и критического сечения сопла, так как эффективность охлаждения понижается с увеличением расстояния до форсунки. Само сопло охлаждается не так хорошо и может раскалиться докрасна, охлаждаясь излучением. Использование сплава из огнеупорного кобальта позволяет сохранять прочность конструкции сопла при высоких температурах.

Низкокипящие компоненты топлива, жидкий водород и жидкий кислород, обладают более высокими температурами горения, а холодная жидкость обеспечивает эффективное охлаждение.  В таких случаях стенки камеры сгорания и сопла делают полыми, и один из компонентов (обычно водород) проходит через полости. Это позволяет эффективно охлаждать стенки камеры сгорания и сопла ценой усложнения конструкции и увеличения стоимости. Газ, образующийся в результате отвода тепла от стенок, может использоваться различными способами. Простейший способ – выпускать газ через множество небольших сопел, расположенных вокруг основного сопла, чтобы создать дополнительную тягу. Этот способ называется автономным охлаждением. Он может применяться для охлаждения продолговатого сопла двигателя, предназначенного для работы в условиях вакуума, когда подача газа к верхней части двигателя может быть затруднительна. Как было упомянуто выше, газ также может использоваться для осуществления работы турбины или повышения давления в топливных баках. Наиболее эффективный путь использования этого газа – подача в камеру сгорания и последующее сжигание с целью увеличения тяги.  У этого решения есть два достоинства: молекулярная энергия газа – часть запасов топлива ракеты – не затрачивается, в то время как выделенное тепло, излучаемое камерой сгорания, включается в основной процесс горения. Данный момент очень важен. Фундаментальная термодинамика утверждает, что выделение энергии горячего газа зависит от разницы температур источника и приемника. После охлаждения стенок температура топлива гораздо ниже температуры в камере сгорания. Следовательно, может быть получено лишь небольшое количество энергии или тяги. С другой стороны, если это топливо попадет в камеру сгорания и нагреется до её температуры, при охлаждении высвободится намного больше энергии. Такой способ называется охлаждением по замкнутому циклу (динамическим охлаждением). Он обеспечивает наибольшую эффективность двигателей. Разумеется, он вызывает усложнение конструкции и увеличение массы двигателя, что влечет за собой необходимость соблюдения правильного баланса между дополнительной тягой и дополнительным весом.

Чтобы не допустить появления отдельных горячих точек  на стенках камеры сгорания и сопла, необходимо соприкосновение компонентов топлива и стенки на всём ее протяжении, а течение должно быть ламинарным и непрерывным. Кроме того, необходимо отводить большое количество тепла. Как следствие, во многих двигателях сопло и нижняя часть камеры сгорания изготавливают из сваренных вместе, стенка к стенке,  металлических труб. Это позволяет создать сплошную поверхность. Топливо свободно проходит через множество труб, но в то же время ограничивается поверхностью внутренней стенки. В одних случаях трубы параллельны оси камеры сгорания, в других случаях используется спиральная форма, что позволяет получить более продолжительную линию тока. Эти два способа могут комбинироваться: спиральная форма может использоваться в сопле, а осевая – в камере сгорания. При проектировании такого сложного двигателя высокие требования предъявляются как к материалам, так и к функциональности. Рабочие температуры и давление крайне высоки, и любые разрывы потока топлива во время функционирования двигателя могут привести к катастрофе. Тем не менее, преимущество в скорости истечения  у таких двигателей является значительным. Двигатель ракеты-носителя Сатурн V имеет скорость истечения, равную 4200 м/с, в то время как основной двигатель космического шаттла обладает скоростью 4550 м/с. Как упоминалось выше, эти, казалось бы, незначительные приросты оказывают существенное влияние на характеристики ракеты, касающиеся выводимой полезной нагрузки и достигаемого прироста скорости.
