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Представлен анализ проблемных вопросов создания ядерной энергетической двигательной установки для 

космических аппаратов. Рассмотрены варианты их принципиальных решений. 
 
Космический корабль, ядерная электроракетная двигательная установка. 

 
Для решения энергоёмких космических 

задач, таких как пилотируемые экспедиции 
на Марс, освоение Луны, создание системы 
защиты Земли от астероидной опасности, а 
также задач более близкой перспективы, свя-
занных с увеличением полезных грузов, вы-
водимых ракетоносителями семейства "Ан-
гара" на геостационарные орбиты (высоко-
эффективный радиолокационный контроль 
объектов на земной поверхности, в воздуш-
ном и космическом пространствах; глобаль-
ные системы связи высокой производитель-
ности; межорбитальные буксиры и др.), тре-
буется кардинальное повышение потенци-
альных возможностей ракетной техники на 
базе использования ядерной энергии, позво-
ляющей выйти на новый уровень энерго-
обеспечения и обеспечения высоких эконо-
мических показателей двигательных и энер-
гетических установок космического аппарата 
(КА). В соответствии с президентской про-
граммой "Модернизация технологического 
развития экономики России" предстоит соз-
дать в течение 2010-2018 гг. прототип ядер-
ной энергетической двигательной установки 
мегаваттного класса транспортно-энергети-
ческого модуля для решения высокоэнерге-
тических задач ближнего и дальнего космо-
са.  

В настоящее время в ракетной технике 
в качестве мощных разгонных и маршевых 
выступают двигатели, в которых использует-
ся энергия химических реакций, газодина-
мический принцип преобразования энергии в 
тягу. Они с успехом выводят КА на около-
земную орбиту. Однако для перемещений 
КА с одной высокоэнергетической орбиты 
на другую (например, геостационарные) це-
лесообразно использование электрических 
ракетных двигателей (ЭРД). ЭРД характери-
зуются невысокой тяговооружённостью, но, 
имея удельный импульс тяги на порядок 
выше, они для достижения заданной скоро-
сти позволяют расходовать значительно 
меньшие объёмы рабочего тела, что, в свою 
очередь, уменьшает общую массу КА. 

Использование ядерных источников 
энергии на КА для питания ЭРД электриче-
ской энергией сопряжено с проблемами соз-
дания электрогенерирующей установки и с 
обеспечением требуемых параметров ресур-
са работы и безопасности функционирования 
установки в целом [1].  

При создании ЯЭРДУ предстоит реше-
ние новых задач, связанных с особенностями 
её принципиальной конструкции (рис. 1). 
Возможный вид космического корабля с 
ЯЭРДУ представлен на рис. 2 [2].  

 
Рис. 1. Блок-схема ЯЭРДУ с ЭРД 
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Рис. 2. Возможный вид космического корабля с ЯЭРДУ

В числе наиболее проблемных можно 
выделить следующие направления. 

1. Создание мощной генерирующей ус-
тановки для обеспечения ЭРД электроэнер-
гией. 

Известны несколько типов энергоуста-
новок космического назначения. Наиболее 
изучены и уже эксплуатируются на орбите 
термоэмиссионные установки, основанные 
на непосредственном (безмашинном) преоб-
разовании тепловой энергии в электриче-
скую. Однако создаваемая ими электриче-
ская мощность (порядка 10 - 100 кВт) огра-
ничивает их использование в качестве мощ-

ных генерирующих установок для межпла-
нетных полетов. 

Принципиальная схема ЯЭРДУ с ма-
шинным преобразованием энергии приведе-
на на рис 3. Она использует широко приме-
няемую в земных условиях турбо-
компрессорную схему преобразования энер-
гии нагретого газа в электрическую по одно-
му из замкнутых термодинамических цик-
лов, например, Брайтона (см. рис 3), Стир-
линга и др. Могут рассматриваться также 
жидкометаллические паровые циклы Ренки-
на.

 

 
Рис. 3. Принципиальная схема ЯЭРДУ с машинным преобразованием энергии:  

1-ядерный реактор; 2 - холодильник-излучатель; 3 - турбокомпрессор-генератор; 4- электрическая система; 
5,6- теплообменник; 7 - дроссель перепуска; 8-ЭРД; 9-топливо для ЭРД; 10-система газового регулирования 
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С ростом потребных мощностей (100 

МВт и выше) предпочтительнее становятся 
схемы с безмашинным преобразованием 
энергии на основе магнитогидродинамиче-

ских генераторов (рис. 4) [3]. Однако данное 
перспективное направление требует значи-
тельных теоретических исследований и пе-
рехода на следующий уровень развития тех-
нологий.

 

 
Рис. 4. Принципиальная схема ЯЭРДУ с безмашинным преобразованием энергии 

 
2. При осуществлении межпланетных 

полетов огромную роль играет обеспечение 
эффективной защиты оборудования и эки-
пажа от радиации. В открытом космосе кро-
ме постоянного излучения от ядерного реак-
тора на различных стадиях полета на экипаж 
и оборудование будут воздействовать кос-
мические лучи, особенно тяжелые ядра, ра-
диационные пояса планет. Очевидно, что для 
уменьшения вредного воздействия облуче-

ния экипажа и снижения вероятности метео-
ритных повреждений полет должен занимать 
как можно меньше времени.  

Зависимость продолжительности полё-
та от удельной массы и мощности  
ЯЭРДУ представлена на рис. 5 и табл. 1 [4]. 
Как видно, для уменьшения времени полета 
кроме увеличения электрической мощности 
необходимо обеспечение минимального зна-
чения удельной массы установки.   

 
а                                                                                  в 

Рис. 5. Влияние мощности ЯЭРДУ на продолжительность полета при постоянном удельном импульсе тяги  
Iуд = 5000 с (а) и зависимость продолжительности полета от мощности ЯЭРДУ (б) 
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Таблица 1. Зависимость продолжительности полёта от удельной массы и мощности ЯЭРДУ 

Мощность, МВт 200 100 50 25 12 6 

Полная масса ЯЭРДУ, т 600 500 400 300 250 200 

Продолжительность полета, мес 5 6 6,5 8 10 13 

Удельная масса (α), кг/кВт 1,0 1,5 2,0 3,0 4,0 6,0 
 

3. Удельная масса может быть умень-
шена в первую очередь за счёт создания усо-
вершенствованных типов ядерных реакто-
ров. При этом должен быть использован 
опыт проектирования, создания и испытаний 
конструкций уже разрабатывавшихся ядер-
ных ракетных двигателей - РД0410 (СССР, 
КБХА) и Нерва (США). В настоящее время, 
особенно за рубежом, ведётся активная раз-
работка новых и усовершенствование суще-
ствующих типов реакторов, пригодных для 
использования в космосе. Сравнительные 
характеристики некоторых из них приведены 
в табл. 2 [5]. Очевидно, что снижение удель-
ных масс реактора возможно при освоении 
новейших технологий и создании высокоэф-
фективных композиционных материалов, а 
также использовании новых физических 
принципов [5,6]. 

4. На общую удельную массу и общий 
КПД установки большое влияние оказывает 
эффективность теплообменных аппаратов, 
холодильников-излучателей, теплоизоляции, 
а также радиационной защиты ЯЭРДУ. В ка-
честве теплообменных аппаратов могут быть 
использованы кожухотрубчатые или пла-
стинчаторебристые (рис. 6). Каждый из них 
имеет свои преимущества и недостатки, и 
для выбора необходимо проведение оптими-

зационных расчётов и конструкторских про-
работок под конкретные параметры тепло-
вых потоков. 

Таблица 2. Сравнительные характеристики  
ЯЭРДУ 

Параметры TERA PBR 
Engine 

NERVA 

Тяга двигателя, Н 250000 196000 333616 

Удельный импульс, Iуд 1000 950 870 

Масса двигателя, кг 550 900 11250 

Масса реактора, кг 250 500 3159 
 

Особую проблему представляет созда-
ние холодильника-излучателя, обеспечи-
вающего сброс неиспользованного в термо-
динамическом цикле тепла. Его характери-
стики напрямую влияют на эффективность 
ЯЭРДУ в целом. Приемлемые его массога-
баритные параметры, требования по защи-
щенности от метеоритных частиц в космосе 
могут быть получены при применении пер-
спективного излучателя капельного типа 
(рис. 7), разработка которого ведется в "Ис-
следовательском центре им. М.В. Келдыша" 
[7]. 

  
    а       б 

Рис. 6. Внешний вид крупногабаритных кожухотрубчатого (а) 
 и пластинчаторебристого (б) теплообменников 

 
5. К числу наиболее сложных следует 

отнести разработку турбокомпрессора-
генератора (рис. 8): необходимы создание и 

отработка технологии производства термо-
стойких и термопрочных высокотемператур-
ных материалов, в частности для неохлаж-
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даемой высокотемпературной турбины (Т ≥ 
1500 К), с обеспечением требований по ре-
сурсу работы, допустимой ползучести и эро-
зионной стойкости материалов при много-
кратных запусках.  

 
Рис. 7. Схема капельного холодильника-излучателя 
космической энергетической установки: 1 - генера-
тор капель; 2 - гидросборник; 3 - капельная пелена 
теплоносителя; 4 - перекачивающий насос; 5 - теп-

лообменник 

 
Рис. 8. Принципиальная схема турбокомпрессора-

генератора мощностью 2-15 кВт: 1-корпус упорного 
подшипника; 2- карданный подвес упорного подшипни-
ка; 3-диск упорного подшипника; 4- корпус и торцевые 
крышки генератора; 5-разъемы емкостных датчиков; 

6- корпус опорного подшипника; 7- сектор опорного 
подшипника; 8- обмотка возбуждения; 9- пакет желе-
за статора; 10- ротор генератора; 11- колесо турби-
ны; 12- радиационный экран; 13- тепловой мост; 14- 

стяжной болт; 15- колесо компрессора 

 
Рис. 9. Опорные газодинамические лепестковые под-

шипники 3-го поколения: 1 – буферная лента, 
2 – вал, 3 – верхняя лента, 4 – наружная обойма, 

5 – гофры переменного шага, 6 – разрез ленты в ок-
ружном направлении 

Узловым моментом при этом является 
также разработка высокоресурсных подшип-

ников турбокомпрессора-генератора газоди-
намического, электромагнитного или комби-
нированного типов (рис. 9, 10), требуемых 
ресура, грузоподъемности, многократных 
запусков и остановов, динамических харак-
теристик.  

 
г 

Рис. 10. Лепестковый подпятник: а – вид подпятника 
в плане, б – плата без несущих лепестков,  

в – подкладной пружинный элемент, г –фрагмент 
профиля подпятника; 1 – профилированный лепесток, 

2 – консольно расположенный участок,  
3 – подкладной сегмент, 4 – кольцевая плата,  

5- подкладная пружинка  
6. Выбор типа ЭРД в качестве движи-

теля, обеспечение высоких значений мощно-
сти, удельного импульса тяги и возможности 
его варьирования, высоких плотности тяги и 
КПД, его проектирование и изготовление 
порождает целый ряд проблем. Как видно из 
табл. 3, одним из самых многообещающих 
является магнитоплазмодинамический дви-
гатель (МПДД). 

Главными и отличительными его досто-
инствами являются большой удельный им-
пульс и высокая плотность тяги. Кроме того, 
в нём может быть осуществлена возможность 
варьирования в широком диапазоне значения 
тяги и удельного импульса тяги (при посто-
янной мощности), позволяя оптимизировать 
ускорение и время полета по траектории или 
полезную нагрузку. Для ЭРД данного типа 
характерна тенденция – с увеличением мощ-
ности двигателя увеличивается его общий 
КПД.  

На данный момент наибольшую из-
вестность получил МПДД типа VASIMR 
(Variable Specific Impulse Magnetoplasma 
Rocket), разрабатываемый фирмой Ad Astra, 
США (рис. 11) [8]. В настоящее время уже 
достигнута мощность 200 кВт. Также боль-
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шой интерес представляют МПДД конструк-
ции Ю.В. Кубарева (рис. 12), обладающие 
потенциально высокими характеристиками 
[9]. В 70-80-х гг. ХХ века они прошли ус-
пешные испытания в космосе в качестве ус-
корителей плазмы (электрическая мощность 
10 кВт). 

Расчеты показывают (рис. 13), что уже 
в обозримом будущем полёт на Марс и об-
ратно может сократиться до 300 суток, при 
этом использование переменного удельного 
импульса тяги позволит сократить расход 
топлива на 7 % [4]. 

7. При создании экспериментальной базы 
для отработки ЯЭРДУ может быть использо-
ван опыт создания отечественного ядерного 
ракетного двигателя РД0410 (11Б91).  

Преимуществом стендовой базы для от-
работки ЯЭРДУ является отсутствие откры-
того выхлопа (замкнутая схема), что с учё-
том современных требований к экологии 
значительно облегчает решение проблемы 
создания такой экспериментальной базы 
(рис. 14).  

Таблица 3. Основные характеристики электроракетных двигателей (ЭРД) 

Тяговые 
характеристики 

ЭРД 

Термические 
двигатели 

Электро-
статические  
двигатели 

(ЭСД) 

Электромагнитные двигатели (ЭМД) 

Электро-
термические 

(ЭТД) 

Ионные  
(ИД) 

Сильноточный 
плазменный 

(СТД) 

Холловские ЭРД Магнитоплазмо-
динамические 
двигатели 
(МПДД) 

Стационарные 
плазменные дви-
гатели (СПД) 

Двигатели с  
анодным сло-
ем (ДАС)  

Удельный  
импульс,  
Н·с/кг 

5000…6000  
(аммиак) 
до 20000 
(водород) 

30000… 
65000 
и более 

4000… 
6000 

3000… 
10000 

Свыше 
15000 

40000… 
50000 

Цена тяги, 
кВт/Н 7,5...10 25...65 40…55 15...25 15…30 30...100 

Мощность 
существующих 
прототипов, кВт 

100 30 20 30 50 200 

Рабочее тело 
Аммиак, 
гидразин,  
водород 

Ксенон Водород Ксенон 
Водород,  
гелий, азот, 

аргон 

 
Рис. 11. Принципиальная схема магнитоплазмодинамического двигателя типа VASIMR 
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    а      б 
Рис. 12. Варианты ЭРД типа МПДД конструкции Ю.В. Кубарева без  СВЧ (а) и с СВЧ генерацией плазмы (б): 

а) 1 – газоразрядная камера, 2 – анод, 3 – соленоид;  
б) 1 – газоразрядная камера, 2 – анод, 3 – изолятор, 4 –  электромагнит 

 
а 

 
б 

Рис. 13. Пилотируемая экспедиция на Марс с ЯЭРДУ мощностью 12 МВт и двигателями VASIMR: а - перехо-
ды по гелиоцентрическим траекториям; б- изменение удельного импульса тяги на различных стадиях полета  



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета,  №3(27), 2011 
 

284 

Для проведения подобных исследова-
ний могут быть использованы стенды для 
прочностных, гидравлических, газодинами-
ческих и огневых испытаний жидкостных 
ракетных двигателей, дооборудованные для 

организации автономных испытаний узлов и 
агрегатов ЯЭРДУ с учетом специфики и 
возможностей современных измерительных 
систем и технологий. 

 
Рис. 14. Структурная схема стенда для проведения испытаний ЯЭРДУ 

 
8. В дальнейших исследованиях будет 

использоваться не только натурный экспе-
римент, но и численные исследования на ма-
тематических моделях агрегатов без прове-
дения дорогостоящих промежуточных испы-
таний. Принципы построения математиче-
ских моделей ЯЭРДУ с учетом опыта проек-
тирования жидкостных ракетных двигателей 
в КБХА:  

- единая математическая модель, опи-
сывающая запуск, переходные и стационар-
ные режимы, выключение установки; 

- построение модели по агрегатному 
принципу: в общую модель объединены не-
зависимые модели отдельных агрегатов и 
подсистем; 

- моделирование  нестационарных гид-
родинамических процессов на переходных 

режимах в широком диапазоне частот (до 
100-200 Гц); 

- физические процессы в каждом ко-
нечном элементе описываются уравнениями 
движения, сохранения массы и энергии в од-
номерной постановке; 

- модель каждого элемента имеет стан-
дартные вектора входных и выходных пара-
метров. 

На основании проведенных проработок 
и исследований можно сделать следующие 
выводы: 

1. Проработан облик и принципиаль-
ные схемы вариантов ЯЭРДУ. 

2. Определены пути решения проблем 
создания турбокомпрессора-генератора. 
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3. Основным вариантом холодильника-
излучателя, очевидно, должен быть выбран 
излучатель капельного типа. 

4. Анализ существующих типов ЭРД 
показал оптимальность МПДД по мощности, 
плотности тяги, диапазону регулирования и 
достижимости максимальных величин 
удельного импульса. 

5. Для экспериментальной отработки 
ЯЭРДУ возможно создание стендовой базы, 
обеспечивающей требования по экологии. 

6. При создании ЯЭРДУ должно быть 
максимально использовано математическое 
и физическое моделирование с использова-
нием суперкомпьютеров. 

7. Значительный объем исследований 
может быть проведен на ЯЭРДУ с тепловым 
имитатором реактора. 

8. Обсуждены некоторые вопросы воз-
можности осуществления пилотируемой 
экспедиции на Марс при приемлемой про-
должительности полёта. 

Разработка принципиальных и конст-
руктивных схем и эффективных технологий 
производства агрегатов и узлов перспектив-
ных энергодвигательных установок является 
одной из самых актуальных задач для даль-
нейшего развития космической техники и 
обеспечения выполнения насущных задач в 
Ближнем и Дальнем Космосе. 
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