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Рассматривается возможность использования в ракетных двигателях небольшой тяги водородного ткрбо-

насосного агрегата (ТНА), разработанного для авиационного газотурбинного двигателя.  

Криогенный авиационный ГТД, жидкостный ракетный двигатель, кислородно-водородное топливо, 
турбонасосный агрегат, разгонный блок верхней ступени ракеты-носителя, межорбитальный буксир.

В настоящее время получает распро-
странение концепция создания новых ЖРД с 
максимальным использованием агрегатов и 
узлов агрегатов раннее созданных и отрабо-
танных двигателей [1]. В соответствии c дру-
гим замыслом предлагается разработать мно-
гокамерные кислородно-водородные ЖРД с 
использованием рулевых камер и других аг-
регатов известного двигателя КВД1 [2]. По-
казано,  что такой подход позволит снизить 
стоимость и сроки создания новых двигате-
лей. Несомненно, может найти применение и 
ТНА для подачи жидкого водорода в камеру 
сгорания ракетного двигателя, разработан-
ный в ОАО «СНТК имени Н.Д. Кузнецова» в 
1980…1988гг. для турбореактивного двух-
контурного двигателя НК-88, использующего 
в качестве топлива жидкий водород. Этот аг-
регат прошёл автономные длительные испы-
тания и был отработан на большой ресурс [3] 
(рис. 1). В настоящее время работы по при-
менению водорода в авиации временно пре-
кращены, поэтому целесообразно найти раз-
работанному ТНА другое полезное 
применение. 

Целесообразно рассмотреть возмож-
ность использования этого ТНА в ракетных 
двигателях небольшой тяги, предназначен-
ных для разгонных ракетных блоков или ме-
жорбитальных буксиров.  При этом кисло-
родно-водородный ЖРД должен выпол-
няться с раздельными ТНА – одним из кото-
рых является уже разработанный, а второй 
кислородный ТНА требуется создать. Разра-
ботка кислородного ТНА на параметры про-
ектируемого двигателя в настоящее время не 
представляет сложности, в то время как от-
работка нового водородного ТНА потребует 
времени и средств. 

Остановимся на выборе типа системы 
подачи топлива в анализируемом ракетном 
двигателе. 

 
а 

 
б 

Рис. 1. Турбонасосный агрегат двигателя НК-88 на 
стенде: а) до захолаживания; б) после захолаживания 

Применение традиционной схемы топ-
ливоподачи обусловит разработку нового аг-
регата – газогенератора. Тогда для схемы с 
дожиганием генераторного газа необходимо 
получить высокое давление за водородным 
насосом. В этом случае водородный ТНА 
двигателя НК-88 необходимо форсировать по 
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частоте вращения ротора, что сократит дос-
тигнутый ресурс его работы. Для схемы топ-
ливоподачи без дожигания необходимо су-
щественно повысить температуру генера-
торного  газа.  Турбина имеющегося водо-
родного ТНА  надёжно  отработана  в  диапа-
зоне температур  газообразного  водорода 
Твх.т ≤ 200К. Рост величины Твх.т свыше 300К 
нежелателен. В данном случае оптимальной 
представляется безгазогенераторная схема 
системы топливоподачи двигателя, в которой 
водород вначале охлаждает камеру, а затем 
полученную при охлаждении тепловую энер-
гию отдаёт турбине. На этом принципе рабо-
тает широко известный американский ЖРД 
RL-10A [4] и отечественный двигатель РД-
0146 [5]. Достоинством этой схемы являются 
ненапряжённые параметры агрегатов (по 
давлению и температуре) и большой ресурс 
работы, что позволяет в лучшей степени ис-
пользовать возможности водородного ТНА 
двигателя НК -88. 

Оценим возможные параметры ЖРД, 
которые можно получить с использованием 
данного водородного ТНА. 

Прежде всего следует учесть, что отра-
ботанный водородный агрегат рассчитан на 
продолжительность работы, во много раз 
превышающую ресурс современных ЖРД, 
поэтому имеется реальная возможность ра-
зумного форсирования режима. Характери-
стики водородного ТНА с учётом выбранной 
степени форсирования следующие: 

1. Частота вращения ротора – 
nтна = 72 000 об/мин. 

2. Массовый расход водорода – 
mжв = 1,2 кг/с. 

3.  Давление на выходе из насоса – 
Рвых.н = 8,2 МПа. 

Предлагаемый ЖРД безгазогенератор-
ной схемы имеет следующие параметры: 

1. Компоненты ракетного топлива – 
жидкие кислород и водород. 

2.  Тяга в пустоте – Р = 3 кН. 
3.  Суммарный расход топлива – 

mΣ = 6,9 кг/с. 
4.  Соотношение  компонентов топлива 

         Кm = 4,8.    
5. Давление в камере – 

Р*
к = 3 МПа. 

6. Удельный импульс тяги в пустоте – 
Iуд.п   =  4410 Н/ (кг/с). 

7 .Степень расширения сопла – 
f  = 64 (геометрическая). 

На рис. 2 приведена структурная схема 

двигателя. Водородный ТНА (Нг – Т2) подаёт 
жидкий водород в охлаждающий тракт каме-
ры, в котором происходит его испарение и 
подогрев примерно на 230К. Этот газ посту-
пает вначале на турбину ТНА окислителя (πо

т 
≈ 1,1),  затем на турбину водородного ТНА 
(πг

т ≈ 1,3)  и,  наконец,  в камеру сгорания.  
Окислитель подаётся в полость между дни-
щами смесительной головки и затем через 
двухкомпонентные форсунки – в камеру. 

В двигателе предусмотрено регулиро-
вание тяги (регулятор Рр) и соотношения 
компонентов (Кm ). 

Конструкция двустенной части корпуса 
камеры разрабатывалась из условия получе-
ния наибольшего подогрева водорода. Стен-
ка корпуса оребрённая, наименьшая высота 
каналов равна ≈ 1,3мм, что обусловлено не-
обходимостью получения максимальной ско-
рости течения водорода (в зоне критического 
сечения Vкр ≈ 75  м/с)  и высокого коэффици-
ента теплоотдачи. 

 
Рис. 2. Схема безгазогенераторного ЖРД 

 
В рассматриваемом типе двигателей ох-

лаждающий тракт камеры исполняет роль 
теплообменника, в котором необходимо по-
лучить максимальный подогрев водорода при 
сохранении температуры стенки в допусти-
мых пределах.  

Было проведено исследование подогре-
ва водорода в зависимости от температуры 
газа в пристеночном слое и материала стенки 
(бронза БрХ0,8 или сталь 12Х18Н9Т). При 
этом принималось, что допустимая темпера-
тура для стенки из БрХ0,8 равна 800К, а для 
нержавеющей стали – 1100К. 
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На рис. 3 приведена зависимость подо-
грева водорода в охлаждающем тракте TL от 
температуры газа в пристеночном слое TK 
для стенки из бронзы и нержавеющей стали. 

Показано, как при этом изменяется тем-
пература стенки в критическом сече-нии: 
THкр – со стороны газа, THС – со стороны ох-
ладителя (водорода). 

При условии, что температура стенки в 
критике находится в допустимых пределах, 
больший подогрев водорода обеспечивает 
бронзовая стенка.  

Малый расход водорода затрудняет 
применение проточного охлаждения в вы-
ходной части сопла. Эту часть сопла целесо-
образно сделать в виде неохлаждаемого на-
садка. 

 
а 

 
б 

Рис. 3. Зависимость подогрева водорода и темпера-
туры стенки в критическом сечении сопла от темпе-

ратуры газа в пристеночном слое: а – стенка из 
БрХ08; б – стенка из 1Х18Н10Т 

В этой связи входной коллектор распо-
ложен в сечении сопла  с геометрической  
степенью  расширения f = 20. 

Средняя температура газа в месте уста-
новки насадка 1186 К, что позволяет выпол-

нить насадок из углеродного композитного 
материала. Неохлаждаемый насадок может 
быть выполнен выдвижным, что позволяет 
существенно уменьшить продольные раз-
меры двигателя до момента его включения. 
Разработана конструкция выдвижного насад-
ка для камер небольших размеров (рис. 4). 

В качестве направляющей насадка при 
его перемещении в рабочее положение ис-
пользуется цилиндрическая обечайка, а в вы-
ходном сечении насадка установлена герме-
тичная мембрана. При продувке камеры и 
повышении давления во внутренней полости 
насадок передвигается в рабочее положение, 
а затем прорывается мембрана.  

 
Рис. 4. Схема выдвижного насадка 

 
На рис.  5  показана возможная ПГС 

предлагаемого ЖРД. Запуск двигателя пред-
полагается осуществлять таким же образом, 
как в других двигателях подобного типа. По-
сле продувки магистралей двигателя гелием 
под давлением наддува баков компоненты 
подаются в электрическое устройство 10 и 
воспламеняются. Открывается клапан 7, во-
дород поступает в охлаждающий тракт каме-
ры, испаряется и подогревается от соприкос-
новения с конструкцией. 

Этот газ и начинает раскручивать тур-
бины 2 и 3 обоих ТНА. При достижении оп-
ределённого давления за насосом окислителя 
4 открывается клапан 6. В камеру поступает 
кислород, и двигатель выходит на номиналь-
ный расчётный режим.  

Для управления режимом работы двига-
теля предусмотрен регулятор 8, который по-
зволяет перепускать рабочее тело в камеру 
помимо турбин. Соотношение компонентов в 
камере регулируется дросселем 9. 
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Рис. 5. Пневмогидравлическая схема ЖРД, использующего ТНА ТРДД НК-88: 
1 - камера; 2,5 – существующий водородный ТНА; 3,4 – кислородный ТНА; 

6,7 – главные топливные клапаны; 8,9 – регуляторы тяги и соотношения компонентов 
 

Проведённые исследования показы-
вают, что, используя водородный ТНА авиа-
ционного двигателя НК-88, можно  создать 
эффективный и надёжный криогенный ЖРД 
для космических аппаратов. Применение уже 
отработанного водородного ТНА позволяет 
существенно сократить сроки и стоимость 
создания двигателя.  
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The possibility of using in small trust rocket engines hydrogen turbopump unit developed for aircraft gas turbine 

engine is considered.   
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