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Первый в мире самолёт на криогенном водородном топливе Ту-155 разрабатывался в СССР в 
первой половине 1980-х годов на базе пассажирского лайнера Ту-154. Специалисты «АНТК 
им. А.Н. Туполева» модифицировали этот трёхдвигательный самолёт, установив на него вместо 
одного керосинового двигателя водородный. Этот турбореактивный двухконтурный двигатель 
(ТРДД) был разработан на предприятии НПО «Труд» в городе Куйбышеве в 1980…1988 гг. под 
руководством Генерального конструктора академика Н.Д. Кузнецова на базе серийного ТРДД 
НК-8-2У. Двигатель, работающий на топливе жидкий водород, получил индекс НК-88, а на 
жидком метане ‒ НК-89. Криогенный самолёт Ту-155 выполнил 5 испытательных полётов на 
жидком водороде, включая два продолжительных международных перелёта, и 39 полётов на 
жидком метане. Для подачи криогенного топлива был создан уникальный водородный 
турбонасосный агрегат (ТНА) большого ресурса. Перенастройка режима работы по частоте 
вращения ротора ТНА с n = 50 000 об/мин на величину n ≈ 20 000 об/мин позволяла 
эксплуатировать агрегат на жидком метане. Для уменьшения затрат на разработку 
перспективных ракетных двигателей (РД) предлагается использовать этот ТНА в РД небольшой 
тяги, использующих в качестве горючего жидкий метан. 

Криогенный авиационный газотурбинный двигатель (ГТД); жидкостный ракетный двигатель 
(ЖРД); кислородно-метановое топливо; турбонасосный агрегат; разгонный блок верхней 
ступени ракеты-носителя. 
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В работах [1; 2] рассматривалась возможность использования водородного ТНА 

авиационного назначения в кислородно-водородном ракетном двигателе для разгонных 
блоков ракет-носителей (РН). 

Однако эксплуатацию такого РД сопровождают определённые сложности. Пер-
спективным горючим представляется жидкий метан или сжиженный природный газ 
(СПГ), который хотя и уступает водороду в энергетическом отношении, но значительно 
дешевле и проще в использовании. Перспективность применения СПГ в РД показана в 
работе [3]. Кислородно-метановые РД интересуют и зарубежные ракетные фирмы [4]. 

В [1] рассмотрен ТНА для подачи жидкого водорода в камеру сгорания авиацион-
ного ГТД, разработанный в ОКБ академика Н.Д. Кузнецова в 1980…1988 гг. [5]. В со-
ставе ТРДД НК-88 этот ТНА прошёл длительные стендовые испытания и был отрабо-
тан на большой ресурс. С использованием двигателя НК-88 были совершены первые в 
мире полёты самолёта Ту-155, использующего в качестве топлива жидкий водород [6]. 

В дальнейшем по эксплутационным соображениям было решено перевести двига-
тель НК-88 с водорода на СПГ. 
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Путём коррекции режима работы ТНА (изменения частоты вращения ротора для 
получения необходимых в эксплуатации режимов) был отработан метановый ТНА, ко-
торый успешно прошёл автономные стендовые испытания и лётные испытания на са-
молёте Ту-155 [6]. 

В работе рассматривается возможность применения авиационного ТНА, предна-
значенного для подачи метана, в РД небольшой тяги, которые могли бы использоваться 
в разгонных блоках РН. 

Создание новых РД с максимальным использованием агрегатов и узлов ранее со-
зданных и отработанных двигателей экономически оправдано. Например, известны 
предложения по разработке многокамерных кислородно-водородных РД с использова-
нием рулевых камер и других агрегатов двигателя КВД1 [7]. 

Ниже рассмотрены возможные схемы кислородно-метанового РД с использовани-
ем ТНА, который был отработан для ТРДД НК-88. 

Параметры этого ТНА при работе на жидком метане приведены в табл. 1 (данные 
приведены для плотности метана ρ = 424кг/м3 при температуре минус 166°С). 

Учитывая, что разработанный авиационный ТНА рассчитан на продолжительность 
работы, во много раз превышающую ресурс современных РД, имеется возможность форси-
ровать его по частоте вращения ротора. Без каких-либо усилений конструкции ТНА 
допустимо увеличить обороты до n = 25 000 об/мин. 
 
Таблица 1. Параметры ТНА для двух режимов по частоте вращения ротора 

Частота вращения ротора n, об/мин 20 000 22 000 
Повышение давления в насосе ΔР, МПа 3,56 4,31 
Массовый расход m , кг/с  1,67 1,86 

Объёмный расход V , м3/с 0,00395 0,00439 
 

Для применения рассматриваемого ТНА в РД необходимо увеличить давление за 
метановым насосом так, чтобы получить в камере сгорания давление Р*

к = 3…4 МПа. 
Тогда, учитывая, что двигатель работает в пустоте, можно получить достаточную сте-
пень расширения в сопле и высокий удельный импульс. 

После пересчёта параметров метанового насоса получены следующие характеристики:  
 
- частота вращения   n = 24800 об/мин; 
- давление на выходе из насоса Рвых = 5,78 МПа; 
- объёмный расход   V  = 0,00495 м3/с; 
- массовый расход   m  = 2,1 кг/с. 
 
В [1; 2] предлагалось применить безгенераторную схему кислородно-водородного 

РД. В этом случае отпадала бы необходимость в создании жидкостного газогенератора 
(ГГ) и переделке турбины ТНА. Исследования, проведённые в КБХА [3], показывают, 
что и для случая применения метана может быть создан  двигатель по безгенераторной 
схеме. Однако газовая постоянная RCH4 газообразного метана примерно в 8 раз меньше, чем 
водорода. Для получения потребной тяги Ρ ≈ 30 кН с приемлемым удельным импульсом 
потребуется существенно увеличить подогрев в охлаждающем тракте камеры, что выпол-
нить затруднительно. 

Поэтому далее для кислородно-метанового РД рассматриваются схемы только с ГГ. 
На рис. 1 показана возможная схема РД без дожигания генераторного газа с раздельными 

ТНА. В этом случае обеспечивается оптимальная частота вращения ротора ТНА 1 жидкого мета-
на и ТНА 2 жидкого кислорода. В то же время в ТНА 1 требуется переделка турбины, так как 
турбина имеющегося метанового ТНА надёжно отработана в диапазоне температур  
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. 300 Квх тТ  . При давлении метана за насосом 5,78 МПавыхР   в камере может быть получе-

но давление * 4 МПакР  . 

В [3] для кислородно-метанового РД считаются приемлемыми и реально дости-
жимыми такие значения параметров: 

 

соотношение компонентов  Кṁ = 3,5; 
удельный импульс  Ιуд = 3580 м/с. 

 

При Кṁ = 3,5 расход топлива через двигатель составляет m = 9,45 кг/с, что позволяет 
получить необходимую тягу Ρ = 30 кН при удельном импульсе в диапазоне 
Ιуд = 3500…3580 м/с. 

На рис. 2 представлена традиционная схема РД без дожигания с единым ТНА (одноротор-
ная схема). В таком варианте исполнения может быть получена меньшая масса двигателя по 
сравнению со схемой РД (рис. 1). 

Однако большая разница в значениях плотности жидкого кислорода (ρ = 1140 кг/м3) и ме-
тана (ρ = 424 кг/м3) затрудняет создание насосов окислителя и горючего с оптимальными пара-
метрами. Таким образом, выполнить поставленную цель и использовать уже отработанный мета-
новый ТНА для ТРДД НК-88 невозможно. 

Применение схем с дожиганием генераторного газа позволяет более полно использовать 
энергию топлива и повысить удельный импульс, хотя при низком давлении в камере этот эффект 
не столь значителен. Такие схемы с раздельными ТНА показаны на рис. 3, 4. Для кислородно-
метанового РД обычно рекомендуется схема с восстановительным ГГ (рис. 3). 

 

 
Рис. 1. Схема РД с раздельными ТНА: 

1 – ТНА  горючего;  2 – ТНА окислителя;  
3 – восстановительный газогенератор; 4 – камера;  

5 – выхлоп отработанного газа 

 
 

Рис. 2. Схема РД с единым ТНА: 
1а – однороторный ТНА с насосами О и Г;  

остальные обозначения соответствуют рис. 1 

 

 
Рис. 3. Обозначения соответствуют рис. 1 

 
Рис. 4. Обозначения соответствуют рис. 1. 
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При малых расходах горючее вначале  используют для охлаждения камеры сгорания, а 
только затем подают в газогенератор. Для этого необходимо высокое давление жидкого метана, 
которое при выбранной частоте вращения ротора n = 24800 об/мин отработанный авиацион-
ный метановый ТНА не обеспечит. 

Поэтому рассмотрена схема с окислительным ГГ (рис. 4). Метан используется только для 
охлаждения. Тогда в камере сгорания может быть получено давление * 3,5 МПакР  . Неболь-

шие давления  в агрегатах позволяют обеспечить работоспособность системы подачи топлива при 
относительно невысокой температуре в ГГ и способствуют повышению показателей надёжности 
двигателя. Необходимо отметить, что в этой схеме кислород и метан поступают в камеру сгорания 
в газообразном виде (метан газифицируется в охлаждающем тракте). 

По результатам исследований КБХА [3] в такой камере наиболее эффективны соосно-
струйные форсунки, которые обеспечивают устойчивый процесс горения и высокую пол-
ноту сгорания. 

Таким образом, для создания кислород-
но-метанового РД на базе отработанного авиа-
ционного ТНА наиболее применимы схемы, 
представленные на рис. 1, 4.  

На рис. 5 представлен общий вид натур-
ного водородного ТРДД НК-88, который ис-
пользовался при полётах самолёта Ту-155 [5], а 
на рис. 6, 7 – детали водородного ТНА, кото-
рый предлагается использовать для создания 
кислородно-водородных или кислородно-
метановых ЖРД небольшой тяги. 

 
 

Рис. 5. Водородный  ТРДД  НК-88   
для самолёта  Ту-155 

 

 
а 

 

 
б 

Рис. 6. Детали ТНА ТРДД НК-88: а – ротор  основного насоса; б – ротор преднасоса  
 
 

 
а 

 
 
 

 
 
б 

Рис. 7. Детали ТНА ТРДД НК-88: а – корпус основного насоса; б – рабочее колесо турбины  
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The first airplane working on cryogenic fuel was developed in the USSR in early 1980s on the basis of 
the passenger aircraft Tu-154. It was then modified using a hydrogen engine installed instead of one of 
the three kerosene engines. That bypass turbo-jet engine was developed in Russia (Samara) under the 
guidance of General Designer academician N.D. Kuznetsov. The engine working on liquid hydrogen 
was designated NK-88 and the one working on liquid methane – NK-89. A unique hydrogen 
turbopump unit was created for the supply of cryogenic fuel. The unit can also be used for liquid 
methane due to the possibility of readjusting the rotor frequency. To minimize the financial 
expenditures it is proposed to use the turbo-pump in low-thrust rocket engines that use liquid methane 
as fuel. 
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unit; upper stage launcher. 
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