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Приведено описание решения по минимизации негативного влияния помпажа на стабильную работу дви-
гателя вертолета, возникающего на входе в воздухозаборник вертолета в момент пуска неуправляемых авиаци-
онных ракет (НАР) и заключающегося в применении в конструкции козырька и перфорированных направляю¬
щих труб.

Помпаж, падение тяги, радиус факела, горячий газ, температура, блок НАР, козырёк, перфорация, низ-
кочастотный глушитель. 

К числу недостатков газотурбинного
двигателя (ГТД) вертолета, имеющего в со¬
ставе собственного вооружения блоки ору¬
дий для пуска неуправляемых авиационных
ракет (НАР), которые расположены вблизи

воздухозаборников вертолета (например,
Ми-28Н), относится потеря газодинамиче-
ской устойчивости силовой установки — 
помпаж при попадании на вход в двигатель
газовых струй ракет (рис.1).

Рис.1. Распространение факела ракеты при стрельбе залпом 

Помпаж (фр. pompage) — срывной ре¬
жим работы авиационного турбореактивного
двигателя, нарушение газодинамической ус¬
тойчивости его работы, сопровождающийся
хлопками в воздухозаборнике из-за противо¬
тока газов, дымлением выхлопа двигателя,
резким падением тяги и мощной вибрацией,
которая способна разрушить двигатель. Воз¬
душный поток, обтекающий лопатки рабоче¬
го колеса, резко меняет направление и внут¬
ри турбины возникают турбулентные завих¬
рения, а давление на входе компрессора ста¬
новится равным или большим, чем на его
выходе.

В зависимости от типа компрессора
помпаж может возникать вследствие мощ¬
ных срывов потоков воздуха с передних
кромок лопаток рабочего колеса и лопаточ¬
ного диффузора или же срыва потока с лопа¬
ток рабочего колеса и спрямляющего аппа¬
рата.

Работа двигателя в режиме помпажа
быстро приводит к его разрушению из-за не¬
допустимого повышения температуры газов
перед турбиной и потери прочности ее лопа¬
ток, поэтому при его возникновении двига¬
тель должен быть переведен в режим «малый
газ» (на котором помпаж исчезнет сам со¬
бой) или отключен.
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Рост температуры газов может дости¬
гать нескольких сот градусов в секунду, и 
время принятия решения экипажем ограни¬
чено.

При попадании воздухозаборника ГТД
вертолета в газовую струю ракетного двига¬
теля с большой скоростью увеличивается
температура набегающего потока, падает
плотность воздуха, поступающего в ГТД, и 
его расход через двигатель. Отсюда резуль¬
тат - появлени помпажа, причиной которого
является быстро нарастающее по времени
изменение температуры заторможенного по¬
тока воздуха на входе в двигатель.

Время воздействия может составлять
десятые доли секунды, а повышение темпе¬
ратуры — величину порядка 100 °С и более.

Изменение параметров потока по трак¬
ту двигателя показывает, что в начальный
период (в интервале времени от t1 до t2, рис.
2) давление р2* за компрессором и давление
р1* на входе в компрессор, а также темпера¬
тура Т4* за турбиной остаются практически
неизменными, несмотря на значительное по¬
вышение температуры Т1*. 

Рис. 2. Характер изменения параметров потока по 
тракту двигателя при помпаже 

Неизменной остается также степень
повышения давления компрессора жк* = 
р2*/р1*, тогда как приведенный расход воз¬
духа

в.пр " в

где = Г Н ( 1 + 0.2М 2 ), пропорциональный
числу М на входе в компрессор, из-за увели¬
чения температуры на входе резко падает.
Поэтому рабочая точка на характеристике
компрессора (рис. 3) смещается влево в сто¬
рону границы устойчивой работы (из точки 1 
в точку 1Г). Здесь точки 2, 3, 4 соответствуют
нормальной работе компрессора.

Рис. 3. Изменение характеристики компрессора при 
помпаже

Основным фактором, определяющим
степень влияния быстрого (динамического)
возрастания температуры Т1* на запас газо¬
динамической устойчивости компрессора,
является не длительность воздействия, а ин¬
тенсивность роста температуры по времени,
т.е. величина A71

1*/At. Помпаж компрессора
происходит тогда, когда интенсивность воз¬
растания температуры ДГ* по времени дос-
тигает более 2000...3000 град/с. Это значит,
что при времени нарастания температуры
Д * , равном, например, 0,05 с, критическое
(из условия помпажа компрессора) повыше¬
ние температуры должно быть примерно
100... 150°, что вполне достижимо в услови¬
ях боевого применения.

Момент времени t2 (см. рис. 2) соответ¬
ствует началу помпажа компрессора. С этого
момента резко повышается температура Д *

за турбиной и уменьшается частота враще¬
ния n ротора двигателя.

Проблема усугубляется и тем, что в 
момент выхода из пусковой установки факел
ракеты, имеющий радиус не менее 1 м на
расстоянии от сопла в 5 м, встречает осевое
сопротивление от тупой носовой части блока
орудий. Это приводит к развороту струи в 
поперечном направлении и увеличению ра¬
диуса факела до 2...3 раз (рис.5).
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Способы борьбы с нарушениями ус-
тойчивой работы силовой установки верто-
лета при пуске НАР можно разбить на две
группы.

К первой группе относятся методы
кратковременного повышения запасов ус¬
тойчивости компрессора непосредственно
перед пуском ракет путем его специального
регулирования или изменения режима рабо¬
ты, например, временного перевода двигате¬
ля на пониженный режим работы.

К сожалению, все эти методы сопрово-
ждаются снижением тяги двигателя, что тре-
бует применения соответствующей техники
пилотирования для прицеливания и пуска
ракет.

Ко второй группе относятся меры по
уменьшению воздействия струи, среди кото¬
рых необходимо отметить:
- размещение точек подвески ракет на

большом удалении от воздухозаборника
вертолета (например, на консолях кры-
ла);

- применение катапультного старта раке¬
ты;

- применение в РДТТ бесфакельных и ма-
лофакельных топлив;

- формирование начального участка отно¬
сительной траектории ракеты, исклю¬
чающего воздействие струи на воздухо¬
заборник, например путем управления
углами атаки при пуске.

Все меры по устранению факела дого¬
рания за соплом ракетного двигателя лишь
уменьшают вероятность нарушений нор¬
мальной работы двигателя вертолета, но не
устраняют возможность их возникновения.
Объясняется это тем, что даже при отсутст¬
вии факела догорания температуры в струях
достаточно высоки, чтобы вызвать помпаж
силовой установки на удалениях ракеты в 
десятки метров.

Устранение заглохания силовых уста¬
новок при пусках ракет является комплекс¬
ной проблемой, затрагивающей вопросы
компоновки вертолета, характеристик его
силовой установки, характеристик ракетного
двигателя и выбора его топлива, формирова¬
ния относительных траекторий схода ракеты
на начальном участке, методы прицеливания
и др.

Поэтому к одной из перспективных мер
по устранению негативного влияния газовой
струи факела ракеты, приводящей также и к 
снижению температуры поступающего газа в 
воздухозаборник, следует отнести модерни¬
зацию блоков орудий для пуска НАР.

Стоящий уже много лет на вооружении
в ВВС РФ блок орудий типа Б8В20-А калиб-
ра 80 мм представляет собой силовой корпус
цилиндрический формы (рис.4) , внутри ко¬
торого расположены 20 направляющих труб
для размещения НАР и затвор для их фикса¬
ции в блоке, а также системе управления
пуском ракет.

Рис. 4. Штатный блок Б8В20-А 

Вариантом минимизации негативного
влияния факела ракет является применение в 
конструкции блока орудий Б8В20-А перфо¬
рированных козырька и направляющих труб.

Козырек может быть выполнен в виде
двух вариантов: длинный козырёк (ДК) (см.
рис. 6) и короткий козырек (КК) (см. рис. 7).
Оба варианта представляют собой 1/3 часть
цилиндра, изготовленного из листового
алюминиевого материала и имеющего ради¬
ус на 50...70 мм больше радиуса корпуса
блока. Цилиндрическая часть имеет перфо -
рацию в виде отверстий с диаметром 15...20
мм. Крепится козырек пятью кронштейнами
к носовой части корпуса над направляющи¬
ми трубами и лобовым диском.

Отличительной конструктивной осо¬
бенностью двух вариантов является длина
козырька. Первый вариант (КК) прикрывает
приблизительно 65% площади выступающих
направляющих труб. При этом второй вари¬
ант (ДК), имеет вылет, перекрывающий вы¬
ступающие передние части направляющих
труб и выступающий за них приблизительно
на 40% своей длины. По центру у ДК имеет¬
ся проем, достаточно большой, приблизи¬
тельно 6 0 . 7 0 мм.
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Рис. 5. Схема потока воздуха при использовании блока Б8В20-А без козырька 

ВоздцхозаВорник

�  � � � � � � �  � � � � � � � � �  Г 

Рис. 6. Схема потока воздуха при использовании блока Б8В20-А с длинным козырьком 
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Прикрытые козырьком направляющие,
выступающие из корпуса трубы, в свою оче-
редь, имеют аналогичную перфорацию по
передней части.

Благодаря применению перфорирован-
ного козырька часть потока горячих газов,
меняющая направление в сторону воздухо¬
заборников при столкновении с лобовой ча¬
стью блока орудий, встречает на пути пре¬
пятствие в виде козырька и огибает его, тем
самым снижая количество поступаемого го-

рячего газа в воздухозаборник. Чтобы не
произошло "кивание" боевой машины при
стрельбе залпом (в этой ситуации наиболь-
шая вероятность возникновения помпажа),
козырек сделан с перфорацией, что приводит
к разряжению меняющей направление части
потока воздуха. С этой же целью предусмат¬
ривается перфорация и передних частей на¬
правляющих труб, которая, в свою очередь,
и снижает температуру распространяющего¬
ся горячего газа.
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Рис. 7. Схема потока воздуха при использовании блока Б8В20-А с коротким козырьком 

По итогам проведённых изменений в 
конструкции блока Б8В20-А были проведе¬
ны испытания, результаты которых пред¬
ставлены на рис. 8.

Объектами испытания были блоки ору-
дий Б8В20-А: штатный; с перфорированны-

ми направляющими трубами и длинным ко¬
зырьком; с перфорированными направляю¬
щими трубами и коротким козырьком и с 
перфорированными направляющими труба¬
ми без козырька.
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Чем обусловлено такое снижение тем¬
пературы?

В одиночных пусках ДК обеспечивает
максимальное снижение температуры. Но
анализ результатов показывает, что длинный
козырек сильно отклоняет от направления на
воздухозаборник поток, отраженный от ло¬
бовой части блока орудий при старте одной
ракеты. При старте последующих ракет дей¬
ствие козырька менее выражено. Предполо¬
жительно, сказываются потоки, проходящие
через проем в козырьке.

t, °С

127,7

Несмотря на большие размеры козырек
не получает никаких повреждений и дефор¬
маций. Однако является очевидным, что он
увеличивает момент тангажа, действующий
на блок и балку. На вертолёт этот момент
действует в противоположном моменту от
силы отдачи направлении и может умень¬
шить угловые отклонения и колебания вер¬
толёта во время пусков. Второе отрицатель¬
ное качество ДК - максимальная масса из
всех 4 испытываемых компоновок.

99,8
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Рис. 8. Температурные показатели при разных компоновках блока орудий Б8В20-А 

КК совместно с перфорацией направ¬
ляющих труб обеспечивает наименьшие
температурные воздействия в зоне воздухо¬
заборника по сравнению с другими компо¬
новками. Также было установлено, что от¬
раженные струи факела ракеты имеют зна¬
чительные размеры, но их плотность мень¬
ше, чем в других компоновках. Зона догора¬
ния раздроблена струями из перфорации и 
козырьком. Очевидно, что раздробленные
струйки потока горячего газа незначитель¬
ной плотности имеют малую дальнобойность
в направлении воздухозаборника и это объ¬
ясняет незначительное повышение темпера¬
туры в зоне. Компоновка представляется
наиболее предпочтительной из всех испы-

танных. Однако защитная роль перфорации в 
направлении зоны воздухозаборника вызы¬
вает сомнения. Есть смысл проверить ком¬
поновку без перфорации, но со скосом кром¬
ки переднего торца корпуса блока под неко¬
торым углом к оси блока орудий. То есть на¬
ружная часть переднего шпангоута корпуса
должна иметь форму короткого усеченного
конуса с углом порядка 60°С при вершине.
Это позволит отклонить отраженные струи
назад, мимо зоны воздухозаборника. При
этом будут снижены среднее давление на
торце и интенсивность отраженных струй,
сила отдачи и момент силы, действующие на
блок орудий.
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По температуре в зоне воздухозабор¬
ника компоновка с перфорированными тру¬
бами и без козырька лучше, чем штатный и с 
ДК, но хуже, чем с КК. Очевидно, дополни¬
тельные воздействия от козырька на струи от
торца блока орудий и у перфорации необхо¬
димы. Данные предположения подтвержда¬
ют цифры, указывающие на снижение тем¬
пературы более чем в 60% (рис.8).

По этим же соображениям возможна
модернизация и блока орудий калибра 122
мм - Б13Л1. Возможно изменение конструк¬
ции носовой части блока с целью формиро¬
вания в ней (из существующих элементов
самолетного блока Б13Л) низкочастотного
глушителя и переднего обтекателя. Глуши¬
тель уменьшает давление газа в пусковой
трубе и препятствует обратному выбросу га¬
за вслед за ракетой. Передний обтекатель
оживальной формы обеспечивает плавное
обтекание блока спутной струей факела, с 
минимальным разворотом в сторону возду¬
хозаборников.

Направляющие трубы и часть обшивки
в носовой части блока перфорированы, тру¬
бы имеют прямой срез (вместо косого, само¬
летного, как например, у блока орудий Б8М-
1) во избежание больших газодинамических
сил вдоль оси ракеты.

Предполагается, что температура по-
ступаемого горячего газа в результате дан-

ных модернизаций приведет к снижению
температуры, поступающего газа в воздухо¬
заборник на 10% и уменьшению радиуса фа¬
кела ракеты 2.. .2,5 раза.
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SURGING AND AUTO-OFF THE HELICOPTER ENGINE AT START-UP UNGUIDED
MISSILE FROM LAUNCHERS
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The description of the solutions to minimize the negative impact of surging on the stable operation of the engine
helicopter, appearing at the entrance to the air intake of the helicopter at the time of launch unguided aircraft rockets
(rockets), and is the application in the construction of the visor and perforated stilling.

Surging, draft falling, torch radius, hot gas, temperature, launcher, a peak, punching, the low-frequency muffle. 
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