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Водород B универсальный энергоноситель будущего

В.В. Архипов
входил в состав
экипажа из пяти
человек того исто6
рического полета
Ту6155 двадцати6
пятилетней дав6
ности в качестве
ведущего инжене6
ра. Автор очерка
6 один из шести
сотрудников ЦИ6

АМ, участвовавших в создании двигателей НК688 и НК689. Наша
встреча на конференции привела ко многим воспоминаниям о
том грандиозном проекте 6 применения криогенных жидкостей в
авиации взамен традиционного керосина. Причём 6 на технике,
базирующейся на серийно выпускаемых моделях. Естественно,
перерассчитанных на новые задачи и возможности. Напомню,
что к криогенным жидкостям (в соответствие с Международным
правилом) относятся все жидкости, имеющие температуру кипе6
ния при нормальном атмосферном давлении ниже минус 153 гра6
дусов Цельсия.

Интерес к применению водорода в качестве топлива в авиа6
ции возник в середине 506х годов прошлого века, когда в Цент6
ральном институте авиационного моторостроения им. П.И. Бара6
нова (ЦИАМ) была выпущена научно6техническая справка с аргу6
ментацией замены керосина на водород. Но одно дело 6 теорети6
ческая справка, другое дело 6 реальность. Многих пугала повы6

шенная взрывоопасность самого легкого элемента Вселенной и
отсутствие должной инфраструктуры по его широкому примене6
нию и опыта работы с ним в таком качестве. Инициативу ЦИАМ
активно поддержали сотрудники Центрального аэрогидродина6
мического института им. Н.Е. Жуковского (ЦАГИ). В дальнейшем,
группа во главе с академиком Струминским предложила интерес6
ный вариант сопровождения самолета с водородным двигателем
отдельным самолетом6заправщиком. В итоге появились комплекс6
но6целевые программы (КЦП) "Холод61", "Холод62" и т.д. Об ос6
новных этапах становления этих программ и достигнутых резуль6
татах достаточно подробно представлено в журнале Президиума
РАН за 2009 год: "Энергия: экономика6техника6экология", №1,
с.268. Одним из главных результатов упомянутых КЦП и стал пер6
вый полет летающей лаборатории самолета Ту6155, один из трех
двигателей которого (хвостовой) был заменен на водородный дви6
гатель НК688.

Как это было
Валерий Владимирович Архипов рассказывает, что перед

полетом Генеральный конструктор опытно6конструкторского
бюро по созданию двигателя НК688, дважды Герой социалис6
тического труда, генерал6лейтенант Николай Дмитриевич Куз6
нецов подошел к нему, посмотрел в глаза и четко сказал: "Те6
бе замены нет и у тебя нет права на ошибку. Посвяти этот по6
лет тем, кого больше всего любишь". Легко сказать 6 “нет пра6
ва на ошибку”. А попробуй сохранить четкость мышления, ког6

история

Валерий Игнатьевич Гуров, начальник сектора ЦИАМ, д.т.н.,
ветеран космонавтики России 

УНИКАЛЬНЫЙ САМОЛЕТ ТУ�155 УНИКАЛЬНЫЙ САМОЛЕТ ТУ�155 
С ВОДОРОДНЫМ ДВИГС ВОДОРОДНЫМ ДВИГАТЕЛЕМАТЕЛЕМ

15 апреля 2013 г. исполнилось 25 лет первого полета самолета Ту�155 с водородным двигателем НК�88. Это была од�
на из глобальных программ советского времени по замене нефтяного углеводородного топлива альтернативным и
экологически чистым. А спустя два дня встретились два выпускника кафедры Э�3 МВТУ (ныне МГТУ) им. Н.Э. Баума�
на � Валерий Владимирович Архипов и автор настоящего очерка. Встреча состоялась в подмосковном наукограде
Королёв в рамках научно�практической конференции по проблемам малого и среднего инновационно�технологи�
ческого бизнеса. Эта конференция была организована по инициативе администрации города Королева с целью
отыскания путей решения обозначенных проблем.
Темой одного из предоставленных на этом форуме докладов была возможность применения газообразного водо�
рода в поршневых двигателях для производства электричества и тепла. Такие энергогенерирующие системы могут
применяться в ракетах, самолетах и на земле. В этом основное назначение водорода как универсального энергоно�
сителя. Водород для моего однокашника и тезки (с которым я эпизодически встречаюсь), сродни судьбе. Именно по�
тому там, где ведут серьёзную речь о водороде, с научным подходом к проблеме, почти неизменно присутствует
Архипов. По его признанию: "Более значимого и интересного мне в жизни сделать еще не довелось, но � надеюсь на
востребованность данной темы. Может быть, еще на что�то и сгожусь…". В качестве авторской ремарки хотел бы от�
метить, что Владимир Васильевич был направлен в распоряжение руководителей водородного проекта из отряда
космонавтов, в котором являлся заместителем командира.
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В.В. Архипов (первый справа) с молодыми воспитанниками из 
г. Жуковского в зале заседания конференции 17.04.2013 г.

Двигатель НК
88 для Ту
155. 
Cверху 
 турбонасосный агрегат системы газового питания

Компановка экспериментального самолёта Ту
155



да у тебя за спиной емкость объёмом 17,5 куб. метров, час6
тично заполненная жидким водородом. Весьма опасные пос6
ледствия его возможных утечек должны нейтрализовываться
азотом, ёмкость с которым разделяли кабину пилотов и
эксплуатационно6топливный комплекс (ЭТК). ЭТК включал так6
же и сложную систему управления, основной контроль за ко6
торой как раз и осуществлял В.В. Архипов в качестве ведуще6
го инженера, а стало быть и бортового руководителя полета.

При отрыве самолета от взлетной полосы Валерий Владими6
рович через самолетное переговорное устройство сделал заяв6
ление в открытом эфире о посвящении полета памяти майора Ар6
хипова (это заявление было зафиксировано службой внешней
разведки США). По успешному завершению полета генерал об6
нял и поблагодарил бортового руководителя полета. У генерала
были веские причины для такого отношения с Валерием Владими6
ровичем, у которого в феврале того же года геройски погиб за ру6
бежом его младший брат 6 военный разведчик майор Архипов.

Первый полёт завершился чуть раньше намеченного, для че6
го у бортового руководителя были веские доводы: в азотном отсе6
ке датчики зафиксировали наличие азота, который должен был
автоматически появиться при утечках водорода. Но, слава Богу,
причина была иная: азот поступал через баллонный вентиль, раз6
герметизировавшийся при осуществлении самолетом крена в обе
стороны от оси. Это стало понятно только на земле.

Полет продолжался всего 21 минуту по малым кругам на раз6
ных высотах 6 не выше 600 м.

Командиром экипажа являлся опытный летчик6испытатель
В.А. Севанькаев, вторым пилотом 6 Герой Советского Союза
А.И. Талалакин, а его дублером был В.В. Павлов. Функции бор6
тинженера выполнял А.А. Криулин. В дальнейшем менялся состав
экипажей по испытаниям как водородного двигателя НК688, так и
двигателя НК689, работающего на сжиженном природном газе.
Общая наработка двигателей НК688 и НК689 в составе летаю6
щей лаборатории Ту6155 превысила 145 часов, включая время
перелета из Москвы в Ниццу и обратно. На фото представлен
экипаж самолета Ту6155 после полного завершения цикла испы6
таний на жидком водороде 6 сверху вниз: бортинженер6испыта6

тель 6 Кремлев Юрий Михайлович; заслуженный летчик6испыта6
тель 6 Севанькаев Владимир Андреевич; ведущий инженер6испы6
татель 6 Архипов Валерий Владимирович; бортинженер6испыта6
тель 6 Криулин Анатолий Александрович; заслуженный летчик6ис6
пытатель 6 Талалакин Андрей Иванович.

При совершении демонстрационного полета из Москвы в
Ниццу и обратно одним из участников исторического события был
академик РАН О.Н. Фаворский. Олег Николаевич (который ни6
когда не сомневался и не сомневается в научно6технической и
технологической безупречности реализации грандиозного проек6
та) ныне признается: "Было слегка неуютно ощущать на высоте со6
седство столь необычного топлива, каким является сжиженный
природный газ. Психологическое напряжение было достаточно ус6
тойчивым". Напротив, В.В. Архипов чувствовал себя, как рыба в во6
де: ведь у него за спиной все полеты с двигателями НК688 и НК689,
особенно первый полет, наградивший его первой проседью, ви6
димо тогда, когда он решительно (к недоумению первого пилота)
отдавал команду на посадку. 

По итогам огромной работы создателей летающей лабора6
тории Ту6155 выпущен в виде книги обобщающий труд, о чем под6
робно впервые в прессе описано Марком Строкиным в многоти6
ражной газете "Голос ЦИАМ" № 869 за 2001 год. Этому матери6
алу очень радовались авторы книги, о чем мне поведал Главный
конструктор самолета ТУ6155 В.А. Андреев при дарении авторс6
кого экземпляра раритетной ныне книги. Представляем материал
Строкина практически без изменений.

Ничто не сбывается. А я верю
Представленное Марком Строкиным содержание книги дос6

таточно полно отражает ее значимость для нашего времени. Од6

история
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Из газеты “Голос ЦИАМ”

Экипаж самолета Ту�155 после завершения полного цикла испытаний при работе
двигателя НК�88 на жидком водороде

Фото из очерка Строкина
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нако следует добавить некоторые извлечения из заключения са6
мих авторов уникального труда, которому предшествует эпиграф
от Зинаиды Гиппиус: "Ничто не сбывается. А я верю. Везде разру6
шения. А я надеюсь".

Авторы (В.А. Андреев, В.Д. Борисов, В.Т. Климов, В.В. Малышев
и В.Н. Орлов) этим эпиграфом еще раз подчеркивали свою опти6
мистическую позицию, причем с приведением следующих доводов:
"…Тема криогенных топлив вышла из моды. Бесценные наработки в
этой области, как и во многих других, где российские специалисты
занимали ведущие мировые позиции, могут быть безвозвратно уте6
ряны. Но переход на новые альтернативные источники энергии яв6
ляются жестокой необходимостью. Ученые могут ошибаться на 50 и
даже на 100 лет, однако ископаемые топлива в какой6то момент

будут исчерпаны. Потеря источников энергии такой же "конец све6
та", как и любые другие глобальные катастрофы и беды. Та страна,
ученые и специалисты которой первыми найдут оптимальное реше6
ние проблемы перехода на неисчерпаемые источники энергии, по6
лучит доминирующее положение в мире. Особенно это важно для
России с учетом огромного населения, богатейших природных ре6
сурсов, занимаемого географического положения, климатических
зон и огромных расстояний".

Добавить к приведенному высказыванию нечего. Нынешнее
время только подкрепляет прогноз 126летней давности. Нужно
быстрее обретать уверенность в спасительном назначении водо6
рода и эту уверенность воплощать в мегапроектах, подобных кри6
огенному самолету Ту6155.                                                            

история
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Ту
155. Современная съёмка Бортовая азотная ёмкость. Современная съёмка

Игорь Алексеевич Меркулов (191361991)
принадлежит к замечательной плеяде энтузи6
астов, которые под руководством С.П. Короле6

ва были зачинателями ракетной техники в нашей стране. Он
начал работать в этой области с 1932 г. в ГИРД, потом 6 в
РНИИ и на заводе "Авиахим".

Ещё в далёкие предвоенные годы, будучи конструктором в
составе бригады, руководимой Ю.А. Победоносцевым, Игорь
Алексеевич ярко проявил себя, участвуя в разработке и летных ис6
пытаниях первых в мире воздушно6реактивных двигателей, уста6

новленных на артиллерийских снаря6
дах. В 1939 г. Игорь Алексеевич спро6
ектировал первые авиационные воз6
душно6реактивные двигатели прямо6
точного типа, которые успешно прош6
ли летные испытания, показав свою
работоспособность. Этобыли первые
в мире летные испытания авиацион6
ных прямоточных воздушно6реактив6
ных двигателей 6 ПВРД.

Интересны подробности тех со6
бытий. В конце 306х годов Меркулов
вместе с единомышленниками разра6
ботал проект одноступенчатой ракеты
с комбинированным воздушно6реак6
тивным двигателем, в камеру которого
помещался пороховой заряд для пер6
воначального разгона ракеты. Снача6
ла этот двигатель должен был рабо6
тать как пороховой, а после выгора6
ния пороха 6 как прямоточный. Иначе
говоря, он 6 автор первого интеграль6
ного ракетно6прямоточного воздуш6
но6реактивного двигателя 6 РПВРД.

Пока в Управлении военных изобретений рассматривался
вопрос об испытаниях такой ракеты с прямоточным двигателем (а
рассмотрение это растянулось почти на год), Меркулов с товари6
щами разработал новую конструкцию. Они решили, что проще
сделать ракету с двумя самостоятельными двигателями (пороховым
и прямоточным), работающими независимо один от другого, чем с
одним комбинированным. Так они пришли к мысли спроектировать
двухступенчатую ракету. И это 6 тоже была пионерская идея.

19 мая 1939 г. были проведены официальные испытания пред6
ложенной ракеты Р63 с ПВРД Меркулова, которые показали воз6
можность создания такого двигателя, способного развить тягу,
превышающую лобовое сопротивление (что в то время считалось
совершенно не очевидным) и даже сумму сил лобового сопротив6
ления и веса. Ракета поднялась
на высоту более 1800 м.

Игорю Алексеевичу было
тогда 25 лет.

Меркулов одним из первых
предложил использовать ПВРД для
увеличения максимальной скорос6
ти истребителей с поршневыми
авиадвигателями. В качестве го6
рючего использовался авиацион6
ный бензин из основного бака,
поэтому ПВРД назывались "до6
полнительными моторами" (ДМ).
Первый такой двигатель диамет6
ром 240 мм, получивший обозна6
чение ДМ61, проходил стендовые
испытания во второй половине
1939 г. В сентябре того же года
были изготовлены более мощные
двигатели ДМ62, длина которых
составляла 1500 мм, максималь6

Вячеслав Михайлович Хайлов,
начальник сектора ОНТИ ЦИАМ, к.т.н.

ПЕРВЫй ПО ПРЯМОТОЧКАМ

1939 г. Меркулов у Р
3 
 
первой ракеты с ПВРД Ракета Р
3

К 100�летию со дня рождения И.А. Меркулова
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ный диаметр 400 мм, диаметр выходного сопла 300 мм. Вес каждо6
го двигателя вместе с элементами крепления составлял всего 19 кг.
После успешных испытаний в аэродинамической трубе ДМ62 уста6
новили под нижними плоскостями истребителя И615бис. Хвостовую
часть самолета во избежание загорания в воздухе обшили металли6
ческими листами.

Испытания И615бис с ПВРД начались 25 января 1940 г. в райо6
не Центрального московского аэродрома, прямо над городскими
кварталами. Зрелище было непривычное. Члены комиссии не без
опаски наблюдали, как с увеличением тяги из двигателей стали вы6
рываться яркие огненные струи, а при максимальной тяге они превы6
сили длину фюзеляжа.

Летные испытания ПВРД на самолете И615бис продолжались по
июль 1940 г. Они велись на ско6
ростях 320…340 км/ч. При вклю6
чении ДМ скорость увеличива6
лась на 18…22 км/ч. Всего было
проведено 54 таких полета. 

Результаты испытаний по6
лучили положительную оценку
НКАП 16 декабря 1940 г.

Примерно в это же время
разрабатывались не менее ин6
тересные проекты самолетов с
комбинацией поршневой дви6
гатель (ПД) и ПВРД И.А. Мерку6
лова: в ОКБ А.А. Боровкова и

И.Ф. Флорова 6 самолет "Д", а в ОКБ В.Ф. Болховитинова 6 само6
лет "И". Истребители "Д" и "И" 6 двухбалочной схемы с двумя ПВРД
(встроены в конструкцию) и со стреловидным крылом. С началом
войны работы по "Д" и "И" были прекращены.

В начале войны Меркулов 6 руководитель небольшого СКБ. Он
получает задание разработать прямоточные двигатели для нового
истребителя Як67. Работать приходилось в крайне трудных условиях.
Производственной базы не было. Испытания и работы по доводке
нового двигателя ДМ64 диаметром 500 мм продвигались медленно.
Наконец в одном из полетов было получено неплохое увеличение
скорости 6 более 50 км/ч. Но при полете без прямоточных двигате6
лей в истребителе возникла неисправность, и даже такой опытный
летчик6испытатель, как С.Н. Анохин, ничего не смог сделать 6 вынуж6
ден был посадить машину "на брюхо". Новый самолет Меркулову не
дали, а испытания, ссылаясь на неэффективность прямоточных дви6
гателей, в том числе на большой расход бензина, Наркомат авиа6
ционной промышленности решил прекратить.

В феврале 1944 г. НИИ63 НКАП (Народный комиссариат
оборонной промышленности) был по решению Государственного
Комитета Обороны преобразован в НИИ61 НКАП (Народный ко6
миссариат авиационной промышленности), и в нем были сосредо6
точены все научно6исследовательские работы по реактивной тех6
нике. Начальником института стал П.И. Федоров, а его заместите6
лем по научной части 6 В.Ф. Болховитинов. В НИИ61 были собраны
ранее работающие на других предприятиях группы конструкторов
по реактивным двигателям во главе с М.М. Бондарюком, В.П. Глуш6
ко, Л.С. Душкиным, А.М. Исаевым, А.М. Люлькой. По программе,

намеченной в постановлении ГКО, институт
должен был, используя научно6технический
задел, полученный в предвоенные и военные
годы, развернуть работы по теоретическим,
экспериментальным и опытно6конструкторс6
ким исследованиям различных направлений
развития авиационных реактивных двигателей
(жидкостных, прямоточных и пульсирующих). И
центр тяжести конструкторских работ по
ПВРД переместился туда.

С начала пятидесятых годов Меркулов
ищет новые перспективные схемы реактивных
двигателей. После окончания Академии авиа6
ционной промышленности Игорь Алексеевич

стал руководителем отдела прямоточных воздушно6реактивных дви6
гателей в ЦИАМ 6 Центральном институте авиационного моторост6
роения имени П.И. Баранова. Проработал он в этой должности
около 5 лет, а в 1960 г. академик Б.С. Стечкин пригласил Меркуло6
ва на работу в Институт двигателей Академии наук СССР, где был
директором.

За свою долгую, подчас драматичную трудовую деятельность
Меркулов всегда оказывался на приоритетных направлениях на6
учно6технических проблем двигателестроения. Так, в 406е годы,
работая у С.А. Лавочкина, он предложил первую в стране фор6
сажную камеру для трофейного турбореактивного двигателя
ЮМО6004. В 506е годы он 6 ведущий конструктор по первому в
стране беспилотному самолёту с прямоточным двигателем. В кон6
це 606х годов в КБ С.А. Пашкова, Меркулов 6 ведущий конструк6
тор по первым в стране ионным двигателям, которые в 1972 г. ус6
пешно прошли испытания на спутнике "Метеор618".

Он автор 60 научных публикаций по ракетодинамике, теории
реактивных двигателей и истории ракетной техники. Один из орга6
низаторов и руководителей Комитета космонавтики ДОСААФ
СССР и в этом качестве был известен многим. Он организовал из6
дание научных сборников "Реактивное движение" (193361938 гг.).
Сам он 6 автор 120 научно6популярных статей по ракетной технике
и космонавтике. И.А. Меркулов вел большую работу по пропаган6
де трудов К.Э. Циолковского, с которым состоял в переписке. В
фондах Государственного музея истории космонавтики (ГМИК)
имени К.Э. Циолковского хранится дюжина писем К.Э. Циолковско6
го к И.А. Меркулову. Игорь Алексеевич продолжал работать над
проблемами ракетной техники до конца своей жизни.

1940 г. И
15бис с ДМ
2

И.А. Меркулов в 50
х годах.
Фото из личного дела ЦИАМ

1944 г. Як
7Б с ДМ
4С

Эскиз проекта “Д”

Виды проекта “Д”
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Уважаемые читатели жур6
нала "Двигатель"!

Мы, к сожалению, в силу
сроков выхода нашего жур6
нала, уже не преподнесём
вам как новость, но тем не
менее, с искренней радостью
отметим юбилей нашего ста6
ринного друга, одного из наи6
более деятельных членов Ре6
дакционного совета журна6
ла, профессора, доктора на6
ук, депутата высшего законо6
дательного органа Украины,
президента АО "МОТОР СИЧ"
Вячеслава Александровича
Богуслаева. 

Для нас Вячеслав Алек6
сандрович прежде всего 6 че6

ловек, который безоговорочно поверил в нашу задумку и под6
держал "Двигатель"практически с первых номеров. И с тех пор
редкий номер проходил без интересной и обоснованной ин6
формации о запорожских моторостроителях.

За то время, какое прошло от момента юбилея Вячеслава
Александровича до выхода нашего журнала, было сказано ему
много верных и хороших слов. И не хотелось бы повторяться, хотя
он достоин этого повтора многократно. На просторах того, что
звалось раньше СССР нет, кажется, больше такого примера удач6
ного функционирования и развития такого крупного производ6
ства. Причём 6 с сохранением тематик и приоритетов. Причём 6
при удержании градообразующей роли. Как в советское время
Запорожский моторостроительный был крупнейшим авиадвига6
телестроительным предприятием, так и теперь МОТОР СИЧ 6
один из крупнейших в мире моторостроительных заводов. И как
раньше завод был опорой промышленности края, так и теперь
во многом он определяет лицо теперь уже целой страны: Украи6
ны. Вместе с разработчиком всего нового в той технике, что вы6
пускают здесь 6 ГП "Ивченко6Прогресс" теперь они составляют
моторостроительное объединение, носящее славное имя круп6
нейшего конструктора6моторостроителя Александра Георгие6
вича Ивченко. А когда стали непонятны отношения стран наших,
именно с этого завода пошла инициатива создать совместное
предприятие, накрепко связавшее Запорожский завод и Пите6
рское ОКБ, где, родились выпускаемые им двигатели. 

И всё это сделано, сохранено и преумножено в великой ме6
ре старанием и способностями Вячеслава Александровича: та6
лантливого инженера и учёного, грамотнейшего руководителя и
воспитателя новой смены, прозорливого общественного деяте6
ля и весьма удачливого предпринимателя.                                     

к  ю б и л е ю  П Р Е З И Д Е Н Т А
Юбилей

Вячеслава
Александровича

Богуслаева

АО "МОТОР СИЧ"

Многих Вам лет, Вячеслав Александрович!

Удачи во всех делах!

Любви и счастья в жизни!

Доброго отношения с родными, друзьями и коллегами!

Понимания партнёров, соратников и государственных мужей!

И много нового и интересного B к нам в журнал!

№ 5 (89) 2013 8www.dvigately.ru
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Ирина Михайловна Иванова, ЦИАМ им. П.И. Баранова

31 октября 2013 г. в центре Международной торговли в Москве
состоялась торжественная церемония награждения победителей все�
российского конкурса "Авиастроитель года" по итогам 2012 г.

Конкурс "Авиастроитель года" проводится с целью развития систе�
мы общественного стимулирования коллективов корпораций, предпри�
ятий авиационной промышленности, учреждений, ассоциаций и других
объединений юридических лиц, а также обществ, организаций и от�
дельных физических лиц, добившихся выдающихся результатов в науч�
ной, производственной и социальной сферах в области авиастроения
и внесших весомый вклад в развитие отрасли. Учредители конкурса НП
"Союз авиапроизводителей" России (САП), ОАО "Объединенная ави�
астроительная корпорация", ОАО "УК "ОДК", ЗАО "АКБ "Новиком�
банк", ОАО "Вертолеты России". 

В этом году конкурс проводился во второй раз. В нём приняли
участие 103 предприятия авиационной промышленности в 10 номина�
циях. Победителями и лауреатами конкурса признаны 22 предприятия
из Москвы, Омска, Ульяновска, Самары, Перми, Рыбинска и других го�
родов. Дипломами Оргкомитета отмечено несколько работ предприя�
тий, не ставших лауреатами. На церемонии награждения присутство�
вало около 400 представителей предприятий авиационной промыш�
ленности России, органов законодательной и исполнительной власти.

Ученые ЦИАМ стали победителями и лауреатами конкурса в двух
номинациях. В номинации "За создание новой технологии" было пред�
ставлено 12 работ. Первое место жюри присудило работе "Разработ�
ка технологии проектирования и изготовления полой рабочей лопатки
вентилятора для перспективного двигателя ПД�14", выполненной ав�
торским коллективом ОАО "Авиадвигатель" (г. Пермь) и ФГУП
"ЦИАМ". Для выполнения работы была сформирована рабочая группа,

состоящая из спе�
циалистов ЦИАМ,
ОАО "Авиадвига�
тель", ИПСМ РАН
и ОАО "УМПО".
Учеными ЦИАМ
был разработан
аэродинамичес�
кий проект беспо�
лочного вентилято�

ра с применением современных мето�
дов пространственного профилирова�
ния на базе прототипа С180�2, успешно
прошедшего испытания на стенде Ц�ЗА
на базе НИЦ ЦИАМ (пос. Тураево).

Руководитель проекта от ЦИАМ �
начальник отделения компрессорных
машин Милешин Виктор Иванович, а от
ОАО "Авиадвигатель" � заместитель
главного конструктора Харин Сергей
Александрович.

Лауреатом конкурса, завоевав�
шим второе место в номинации "За
вклад в разработку нормативной базы в
авиации и авиастроении" стала работа
"Вклад ЦИАМ в разработку Междуна�
родного Стандарта ИКАО по эмиссии
углекислого газа (СО2)". Руководитель
работы � Мирзоян Артур Амазаспович,
начальник сектора отдела 002. Актив�

ный участник работы � Максимов Александр Андреевич, старший на�
учный сотрудник отд. 002.

Основной целью работы в 2012 году был максимально возмож�
ный учет интересов российских разработчиков при выборе показате�
лей (метрики) эмиссии СО2 и определении границ применимости
Стандарта. В результате исследований, проведенных в ЦИАМ, Россия
заняла в ИКАО твердую позицию по поддержке одного из показате�
лей, основанного на средней величине приведенного крейсерского
километрового расхода топлива, устраивающего российских разра�
ботчиков. В дальнейшем этот показатель и был принят на заседании
Комитета по защите окружающей среды от вредного воздействия ави�
ации CAEP в феврале 2013 г. в Монреале. Кроме того, по принятому
предложению ЦИАМ, из группы самолетов, к которым будет приме�
няться Стандарт, были исключены "самолеты специального назначе�
ния”, в частности, самолет�амфибия Бе�200, военно�транспортный са�
молет Ил�76. В этой номинации было представлено пять работ.

Оргкомитет конкурса уже объявил прием заявок на участие в кон�
курсе "Авиастроитель года" 2013 с 1.01.2014 по 30.04.2014. Принять
участие в конкурсе по итогам 2013 года приглашаются все желающие.
Заявки следует направлять в дирекцию НП "Союз авиапроизводителей"
(email: info@aviationunion.ru, тел. (495) 926�1420 доб.8067, 8667)  

информация

Н а  к о н к у р с е
“АВИАСТРОИТЕЛЬ ГОДА”
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О камерах сгорания
современных авиационных двигателей

технология

Камера сгорания авиационного газотурбинного двигателя 6
это своего рода его сердце. Не будет работать она (или будет ра6
ботать плохо) 6 двигатель остановится со всеми вытекающими из
этого последствиями. Из чего же проистекает эта ее уникальная не6
обходимость?

Авиационные ГТД, как известно, относятся к классу ВРД. Воз6
душно6реактивные двигатели обычно делят на два типа: прямой и
непрямой реакции. Если говорить о двигателях прямой реакции, то
есть таких, которые для создания тяги используют струю выходящих
газов, то здесь основополагающим становится принцип реактивно6
го движения.

Однако сам по себе этот принцип не подразумевает обяза6
тельное наличие камеры сгорания. Все природные движители тако6
го типа, вполне естественно, ее не имеют. Осьминог, например,
вполне, похоже, доволен своим водометом. Да и в технике таких
примеров немало. Допустим, те же двигатели орбитальной ориен6
тации космических кораблей и станций.

В простейшем определении реактивная тяга предполагает от6
деление от тела какой6то его части с определенной массой и опре6
деленной скоростью относительно этого тела. От величины этой
массы и скорости как раз и зависит величина создаваемого импуль6
са и в конечном итоге тяги.

Для воздушно6реактивного двигателя в его родной среде, ат6
мосфере, упомянутая выше масса 6 это масса воздуха, проходяще6
го через газовоздушный тракт в единицу времени. Чем больше воз6
духа проходит через двигатель, тем больше тяга.

Такое положение, в частности, хорошо иллюстрируется на
примере турбовентиляторных двигателей с большой степенью двух6
контурности. Действенным и практически единственным способом
увеличения расхода воздуха в этом случае является увеличение ди6
аметра двигателя.

Однако этот способ увеличения тяги имеет свои границы. Ведь
диаметр двигателя не может расти до бесконечности. Такие
действия выливаются в итоге в увеличение лобового сопротивления
и массы (плюс, конечно, габаритные размеры). А это первейшие
враги летательного аппарата.

Второй фактор, напрямую влияющий на величину тяги, 6 это
скорость, с которой воздух (или газ), проходящий через двигатель,
выходит из него через выходное устройство (сопло). Ее тоже можно
постараться увеличить.

Если не принимать во внимание камеру сгорания (отказаться
от нее), то, казалось бы, реально это было бы сделать путём увели6
чения давления по тракту двигателя, с тем чтобы это давление сра6
батывалось в выходном устройстве, и газ выходил из двигателя с
большой скоростью, образуя реактивную тягу.

Например, если вообразить некий "идеальный" прямоточный
двигатель без камеры сгорания, двигающийся с большой ско6
ростью, то воздух, попадающий в него, будет тормозиться с повы6
шением давления. Это давление в идеале потом будет срабаты6
ваться в сопле, и мы получим реактивную тягу. Такой двигатель дол6
жен будет поддерживать определенную, изначально заданную ско6
рость. Заметьте, без камеры сгорания.

Да, он должен. И теоретически (при определенных допущени6
ях) это возможно. Но он не будет, потому что на практике (так ска6
зать,"в железе") обязательно будут потери той механической энер6
гии, которая была приобретена путём сжатия воздуха во входном
устройстве двигателя. В итоге действительная скорость истечения
окажется меньше заданной, что повлечет за собой уменьшение
давления внутри "двигателя", что в свою очередь еще более затор6
мозит его и так далее к закономерному итогу. В реальности такой
двигатель не жизнеспособен.

Более того, если даже пренебречь потерями, он не сможет са6
мостоятельно увеличить скорость. Ведь у него не будет никакого уп6
равляющего воздействия, которое бы смогло его к этому побудить
(в реальной камере сгорания это подача топлива). Тем более что
самостоятельно запуститься и выйти на нужный режим скорости он
тоже не сможет, как и любой прямоточный двигатель.

Для того чтобы двигатель все6таки оживить, необходимо сооб6
щить воздушному потоку, проходящему через него, дополнитель6
ную энергию, которой бы хватило на нейтрализацию неизбежных
потерь и на разгон этого потока в сопле с целью получения доста6
точной тяги.

Вот эти функции как раз и выполняет камера сгорания ГТД.
Она подводит к потоку тепловую энергию, получаемую в результа6
те химической реакции окисления топлива кислородом воздуха, то
есть попросту его сгорания.

Полноценный ВРД прямой реакции для обеспечения, так ска6
зать, всережимности содержит в себе еще и компрессор с приводя6
щей его турбиной. В итоге получаем газогенератор (компрессор 6 ка6
мера сгорания 6 турбина), основу любого современного ГТД. В анг6
лийском для него даже существует характерное название 6 "core",
один из переводов которого означает "ядро". А сердцем этого само6
го "ядра" как раз и является камера сгорания, дающая ему жизнь.

Именно благодаря ей современные ВРД достигают высоких
уровней тяги. В том числе и турбовентиляторные двигатели целиком
от нее зависят, хотя у них 80 % (и выше) тяги приходится на вентиля6
тор, то есть второй контур, в котором камеры сгорания нет. Одна6
ко большой тяжелый вентилятор вращается турбиной, которая без
КС не смогла бы выполнять свои полезные функции.

В газогенераторе высокоэнергетический поток газа, выходя6
щий из камеры сгорания, может расходовать свою энергию двумя
основными путями. Первый 6 когда ее малая часть используется для
вращения турбины с целью привода компрессора, а остальная 6
для получения большой реактивной тяги.

В этом случае получаем, как уже выше говорилось, ВРД прямой
реакции. К ним относятся все собственно реактивные двигатели 6
ТРД, ТРДФ, ТРДД (Ф), ТВРД, ПВРД и др.

Олег Юрьевич Бондарев, специалист II уровня по визуальному и измерительному контролю, 
президент Промышленной ассоциации "МЕГА" в области технической диагностики

Юрий Александрович Тарасенко, 
специалист инженерно6авиационной службы ВВС

Рис. 1. Индивидуальная камера сгорания двигателя Rolls
Royce RB.41 Nene
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Второй путь 6 это когда большая часть (то есть практически вся)
энергии потока срабатывается именно на турбине, причем не толь6
ко для обеспечения вращения компрессора, но и для получения по6
лезной работы на валу двигателя (на основном или на валу свобод6
ной турбины).

Это уже будут так называемые ВРД непрямой реакции, кото6
рые для проявления своей "полезности" требуют наличия дополни6
тельного движителя. Обычно это воздушный или несущий винт, а са6
ми двигатели 6 ТВД или вертолетные ГТД (турбовальные двигатели).

Однако роль камеры сгорания ГТД вне зависимости от его ти6
па неизменна и очень важна.

Само понятие "камера сгорания" довольно широко распрост6
ранено в технике. Она есть в каждой тепловой машине (в том чис6
ле и у обычного автомобильного ДВС в его поршневых цилиндрах).
Но конструкция, условия и принцип работы, конечно, у каждой ма6
шины свои.

Авиационный ГТД в силу своей специфики обладает так назы6
ваемой камерой сгорания непрерывного действия (в отличие от
ДВС), и как тепловая машина работает в соответствии с термоди6
намическим циклом Брайтона.

В этом цикле на участке Н6Кад происходит адиабатное сжатие
воздуха сначала во входном устройстве (воздухозаборнике Н6В),
затем в компрессоре. Затем на отрезке Кад6Г происходит подвод
тепла к газовому потоку в камере сгорания. Это процесс изобари6
ческий, то есть давление в камере сгорания остается постоянным.

Затем на участке Г6Сад газ адиабатно раcширяется, сначала в
турбине (Г6Т), а затем в реактивном сопле (Т6Сад). Участок Сад6Н
соответствует изобарному процессу отвода тепла в атмосферу. То
есть это тот самый холодильник, без которого не обходится ни одна
тепловая машина.

Однако описываемые процессы соответствуют идеальному
циклу. В реальности в двигателе в качестве рабочего тела предс6
тавлен не воздух, а газ, теплоемкость которого непостоянна. К то6
му же в реальном двигателе обязательно имеют место потери: гид6
равлические, механические и тепловые.

Поэтому реальный рабочий цикл несколько отличается от иде6
ального. На участках Н6К
и Г6С процессы протекают
не по адиабатам, а по бо6
лее крутым политропам из6
за того, что присутствуют
ощутимые гидравлические
потери, которые способ6
ствуют нагреву газа.

А интересующий нас
участок К6Г, то есть тот,
на котором, собственно,
работает камера сгора6
ния в реальном цикле,
уже не горизонтален. Он
принимает вид нисходя6
щей линии.

Получается, что подвод тепла в камере сгорания ГТД проис6
ходит не при постоянном, а при падающем давлении. Это проис6
ходит из6за тех же гидравлических потерь, без которых, к сожале6
нию, не обойтись, и к сокращению которых при создании камеры
сгорания и доводке ее на стенде приходится уделять немало вни6
мания. Кроме того, в реальной КС имеет место некоторое увели6
чение скорости потока газа, также влекущее за собой опреде6
ленное падение давления.

Таким образом, камера сгорания ГТД работает на повышение
энергоемкости газового потока через двигатель. Чем выше темпе6
ратура газов, выходящих из КС, тем выше в конечном итоге ско6
рость их истечения из сопла двигателя (или же располагаемая мощ6
ность турбовального двигателя).

Возможно предположение, что не менее эффективно на ско6
рость истечения (мощность ТВаД) может повлиять повышение степе6
ни сжатия воздуха, поступающего в КС (то есть степени сжатия в
компрессоре), однако это не совсем так.

Повышение степени сжатия в компрессоре означает увеличе6
ние срабатывания энергии газового потока на турбине. То есть тур6
бина должна совершать большую работу для вращения компрес6
сора с целью достижения большей степени сжатия воздуха в нем.

В этом случае газ, выходящий из камеры сгорания, в большей
степени расширяется на турбине, и давление в нем падает, что вы6
зывает снижение скорости истечения газа из сопла двигателя (или
же доли энергии, срабатываемой на свободной турбине турбо6
вального двигателя).

На практике, таким образом, получается, что при увеличении
степени повышения давления в компрессоре скорость истечения
газа из сопла увеличивается незначительно либо не увеличивается
совсем, или даже может уменьшиться.

Поэтому основной целью увеличения степени сжатия в комп6
рессоре является улучшение работы камеры сгорания в плане
уменьшения расхода топлива по отношению к тяге, то есть повы6
шение экономичности двигателя или повышение его к.п.д. А для
увеличения скорости истечения газа из сопла двигателя (и в конеч6
ном счете тяги двигателя) используется более понятный путь 6 уве6
личение температуры газа, то есть температуры в камере сгора6
ния двигателя.

Однако повышение температуры газа 6 путь очень непростой,
потому что напрямую отражается на условиях работы камеры сго6
рания ГТД, и условия эти, мягко говоря, весьма специфичны и неп6
росты, несмотря на кажущуюся иногда простоту устройства этого
узла. Вот, к примеру, несколько цифр и фактов на этот счет.

Воздушный поток, поступающий на вход в камеру сгорания,
может иметь температуру до 700 °С и давление до 45 атм. Внутри
нее (в факеле) температура может достигать величины порядка
2200 °С, а на выходе из него 6 1650 °С. Тут уместно вспомнить, что
температура плавления материалов, из которых изготовлены узлы,
где происходит непосредственное горение топлива (так называе6
мая жаровая труба), имеет величину около 1300…1350 °С.

Эта величина, правда, при нормальных условиях работы не
достигается в результате правильно используемых методов охлаж6
дения. Тепло передается элементам конструкции камеры сгорания
ГТД двумя основными путями: конвективным (при непосредственном
соприкосновении горячих газов со стенками КС) и способом непос6
редственного излучения факела пламени. В процессе работы тем6
пературы корпусов КС достигают величин порядка 350…400 °С, а
жаровых труб 6 750…950 °С.

Разделение потока на отдельные струи при прохождении раз6
личных элементов конструкции КС, работа форсунок, различного
рода завихрителей и смесителей в сочетании с определенной не6
равномерностью поля температур и нагрева отдельных деталей
способствует возникновению коробления (как крайний случай да6
же прогаров) элементов КС.

Перед создателями камер сгорания ГТД стоит также задача
обеспечения так называемого устойчивого горения в потоке (а зна6
чит, надежности работы). Это приходится делать в условиях, кото6
рые для нормального горения и надежного распространения пла6

технология

Рис. 2. Схема работы базового (идеального) цикла Брайтона

Рис. 3. Соотношение идеального и реального циклов
Брайтона

Атмосферный
воздух

Компрессор

Камера сгорания

Турбина

Подвод энергии (топливо)

Отводимая
энергия

Энергия на
сжатие воздуха



№ 5 (89) 2013 12www.dvigately.ru

технология

мени, мягко говоря, малопригодны. Скорости потока очень высоки
(иной раз больше скорости распространения пламени), а состав
топливо6воздушной смеси часто может находиться вне концентра6
ционной зоны распространения пламени.

При всех этих экстремальных условиях нагреваемые узлы (осо6
бенно жаровые трубы) ощутимо меняют свои размеры (ведь тела,
как известно, при нагревании расширяются) как в радиальном, так
и в осевом отношении. Это заставляет конструкторов принимать
специальные меры для компенсации теплового расширения этих уз6
лов во избежание их деформации и потери надежности и коррект6
ной работоспособности (чаще всего используется что6то типа
скользящего соединения).

Кроме того, при таких высоких температурах создаются отлич6
ные условия для газовой коррозии металлов, из которых изготовле6
ны теплонапряженные детали. Ведь они постоянно омываются хи6
мически активными газами под большим давлением (до 40 атм) и с
большой скоростью потока. В этих условиях возможно существен6
ное сокращение ресурса и надежности КС.

Короче говоря, условия работы камеры сгорания ГТД очень тя6
желы и сложно организованы. Для надежности и эффективности ра6
боты в ней как бы поддерживается определенный, достаточно тон6
кий баланс между происходящими процессами, их параметрами и
конструктивными особенностями ее элементов. В случае изменения
какой6либо составляющей этого баланса могут в конечном итоге из6
мениться все характеристики работы КС. Поэтому при ее разработ6
ке практически всегда имеет место определенный консерватизм.

Реальная камера сгорания ГТД должна удовлетворять следую6
щим требованиям:

⋅⋅⋅⋅Высокая эффективность сгорания топлива. Характеризуется
специальным коэффициентом полноты сгорания, который для сов6
ременных двигателей на расчетных режимах достигает величин
0,98…0,99 и более.

⋅⋅⋅⋅Малые гидравлические потери полного давления. Для совре6
менных камер сгорания авиационных двигателей эти потери равны
в среднем 3…5 % (хотя могут быть и больше 10 %).

⋅⋅⋅⋅Быстрый и надежный запуск, устойчивая работа на различных
режимах и во всем предусмотренном диапазоне изменения соста6
ва топливо6воздушной смеси (максимальное расстояние между так
называемыми бедным срывом и богатым срывом в соответствии с
коэффициентом избытка воздуха α, характеризующим соотноше6
ние количеств топлива и воздуха в топливо6воздушной смеси), а
также в различных погодных условиях (например, попадание воды,
града с входящим потоком).

⋅⋅⋅⋅Высокая теплонапряженность КС. Это параметр, характеризу6
ющий полноту использования объема камеры для процессов горе6
ния и получения тепловой энергии. Чем выше теплонапряженность,
тем меньше размеры и, соответственно, вес камеры.

⋅⋅⋅⋅Малая величина показателя неравномерности поля темпера6
тур на выходе из камеры сгорания. Этот показатель очень важен
для определения условий работы турбины. Его делят на две состав6
ляющие 6 окружную неравномерность, которая более важна для
лопаток соплового аппарата, и радиальную неравномерность, ак6
туальную для вращающихся рабочих лопаток. В камерах сгорания
авиационных ГТД этот показатель достигает 15…20 % (и более) и
может быть задан определенной величиной (для правильного фор6
мирования величины нагрузок на лопатки).

⋅⋅⋅⋅КС должна иметь хорошее охлаждение, обеспечивающее низ6
кую температуру элементов. Она также должна быть максимально
проста по конструкции и в эксплуатации, иметь достаточный ресурс
и обладать высокой технологичностью производства.

⋅⋅⋅⋅На стенках КС не должно быть нагарообразования и коксовых
отложений. Величина вредных выбросов и образование дыма
должны быть минимальны. Для этих характеристик предусмотрены
специальные показатели: индексы эмиссии, параметры эмиссии и
число дымности SN.

Основная цель при разработке и создании перспективных
КС 6 это рост температуры и теплонапряженности, снижение гид6
равлических потерь и количества вредных выбросов.

В общем случае камера сгорания ГТД представляет собой
кольцеобразный узел, передняя часть которого соединена с комп6
рессором, а задняя переходит в турбину, перенаправляя на нее га6
зовый поток.

Это так называемая встроенная камера. Входной ее диаметр
обычно не превышает диаметр компрессора, а выходной 6 турби6
ны. Бывают еще и выносные камеры, однако применяются они
практически только на стационарных ГТУ (то есть не авиационного
назначения).

Внутренний корпус (кожух) этого кольца (для современных дви6
гателей) опоясывает (и отделяет от горячей части) вал, соединяю6
щий турбину и компрессор, подшипниковые опоры, коммуникации
систем и т.д. (в зависимости от конкретной конструкции).

Внешний корпус является, по сути дела, внешним корпусом
двигателя. А между этими корпусами (внутри) расположены жаро6
вые трубы. Жаровая труба 6 это конструктивный узел, в котором не6
посредственно и происходит процесс горения. По форме она на
самом деле напоминает трубу.

Внешний и внутренний корпусы в сочетании с некоторыми дру6
гими элементами на входе в камеру сгорания формируют диффу6
зор, в котором происходит торможение воздушного потока с повы6
шением его давления.

Все камеры сгорания в принципиальном плане похожи друг на
друга, однако существует их деление по определенным, достаточ6
но существенным признакам. Один из принципов классификации
камер сгорания ГТД 6 это деление их по общей компоновке. Сегод6
ня существует три типа компоновок: трубчатая (или индивидуаль6
ная), трубчато6кольцевая и кольцевая.

Трубчатая (инди6
видуальная) камера
сгорания несколько
выбивается из приве6
денного выше опреде6
ления ее как кольца с
двумя корпусами, по6
тому что состоит из
нескольких отдельных
секций, каждая из ко6
торых имеет свой
собственный трубооб6
разный корпус и рас6
положенную внутри
него жаровую трубу.

Жаровые трубы
соединены между со6
бой так называемыми
пламяперебрасывающими патрубками, служащими для передачи
факела пламени в соседние трубы при запуске и в случае погасания
одной из труб. Живучесть двигателя с такой камерой достаточно вы6
сока. Плюс такая конструкция
облегчает эксплуатацию и ре6
монт двигателя. Каждую инди6
видуальную КС можно снять
для ремонта, не разбирая весь
двигатель.

Из6за небольшого объе6
ма доводка такой КС при ее
разработке достаточно лег6
ка. Такая камера хорошо
компонуется с центробежным
компрессором. Это одна из
главных причин ее использо6
вания на ранних ТРД, имею6
щих такой компрессор.

Примером может слу6
жить британский двигатель
Rolls6Royce RB.41 Nene, уста6
навливаемый на самолет

Рис. 4. Конструктивные схемы камер сгорания: 
а 
 трубчатая; б 
 трубчато
кольцевая; в 
 кольцевая

Рис. 5. Трубчатая камера сгорания 
двигателя Rolls
Royce RB.41 Nene



Hawker Sea Hawk, и его последователь, советский двигатель ВК61
(или РД645, с форсажем 6 ВК61Ф/РД645Ф), для самолетов МиГ615,
МиГ617, Ил628, Ту614. Или же чехословацкий Motorlet M6701, уста6
навливавшийся на массовом учебно6тренировочном самолете
Aero L629 Delfi’n.

Трубчатая КС в сило6
вую схему двигателя не
входит. В конструкциях
различных двигателей мо6
жет быть от 6 до 22 инди6
видуальных камер.

Однако такая камера
сгорания обладает очень су6
щественным недостатком 6
неравномерностью поля
температур, давлений и ско6
ростей газового потока на

выходе. Проще говоря, по6
ток, разделенный на сек6
тора по числу индивиду6
альных труб и попадаю6
щий на турбину, неравно6
мерен по температуре и
давлению, и рабочие ло6
патки во время вращения
испытывают постоянные
знакопеременные нагруз6
ки, что, конечно, отрица6
тельно сказывается на их
надежности и ресурсе.

На базе индивидуаль6
ной КС был разработан
другой, более прогрес6
сивный компоновочный
тип 6 трубчато6кольцевая
камера сгорания. Типич6
ным примером двигателя с
такой КС может служить
ТРДФ АЛ6216Ф3 (изд. 89),
который устанавливается
на все модификации са6
молета Су624, а также на
все модификации Су617М.

В такой камере сго6

рания несколько жаровых труб (для АЛ621Ф63 6 12 штук, на других
двигателях обычно от 9 до 14), расположенных по окружности (по
кольцу) внутри общего корпуса (или кожуха), который обычно вклю6
чен в общую силовую схему двигателя. Жаровые трубы соединены
пламя перебрасывающими патрубками. В своей выходной части
они также соединены специальным общим коротким патрубком,
носящим название "газосборник".

На рис. 17 дан пример жаровой трубы трубчато6кольцевой
КС: 1 6 место установки форсунки; 2 6 передняя стенка с завихрите6
лем; 3 6 отверстия для охлаждающего воздуха; 4 6 отверстия для вто6
ричного воздуха; 5 6 кронштейн; 6 6 пламяперебрасывающий патру6
бок. Он облегчает формирование более равномерного поля тем6
ператур перед турбиной по окружности фронта потока газа.

Трубчато6кольцевые камеры сгорания по своим выходным па6
раметрам, сложности доводки и удобствам эксплуатации и ремон6
та занимают промежуточное положение между трубчатыми каме6
рами и следующим конструктивно6компоновочным видом 6 камера6
ми кольцевыми.

Кольцевые камеры сгорания ГТД имеют одну жаровую трубу,
которая выполнена в виде кольца и концентрически расположена
между наружным и внутренним корпусами КС. Она состоит из
средней части, выполненной в виде наружной и внутренней поверх6
ностей (их еще называют смесителями), выходного газосборника и
фронтового устройства (передняя часть) с местами (горелками) для
установки форсунок и устройствами подачи воздуха в жаровую
трубу. Таких мест может быть довольно много 6 от 10 и до 132 (на
реальных двигателях, в том числе наземных ГТУ) и даже более (в экс6
периментальных КС).

Из всех упомянутых камер кольцевая 6 самая совершенная в
плане равномерности поля температур. Кроме того, она имеет ми6
нимальную длину и суммарную площадь поверхности, и поэтому
она самая легкая (около 6…8 % от массы двигателя), обладает ми6
нимальными потерями давления (гидравлическими потерями) и тре6
бует меньшего количества воздуха для охлаждения.

Однако такая камера сложна в доводке, обеспечении устой6
чивого горения и прочности, особенно при больших размерах и

технология

Рис. 14. Двигатель АЛ
21Ф
3 (компоновка С) для самолетов Су
17М

Рис. 16. Трубчато
кольцевая камера сгорания: 
1 
 форсунки, 2 
жаровая труба, 3 
 кожух

камеры сгорания, 4 
 стабилизатор (завихритель)

13

Рис. 6. Двигатель Rolls
Royce RB.41 Nene

Рис. 7. Самолет 
HAWKER SEA HAWK

Рис. 8. Двигатель РД
45 Рис. 9. РД
45 с трубчатой камерой сгорания

Рис. 10. МиГ
15 с двигателем РД
45

Рис. 11. Двигатель Motorlet M701

Рис. 12. L
29 Delphin

Рис. 13. Работа двигателя РД
45. Видна
неравномерность работы отдельных жаровых труб

Рис. 15. Истребитель
бомбардировщик Су
17М4 с двигателем АЛ
21Ф3

Рис. 17. 
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высоком давлении потока газа.
Кроме того, возможности ремон6
та ее достаточно малы и в основ6
ном требуют разборки двигателя.
Хотя осуществление контроля
вполне возможно с использова6
нием современных бороскопи6
ческих устройств. Положитель6
ные качества более существен6
ны, и поэтому кольцевые камеры
сгорания используются практи6

чески на всех современных турбо6
реактивных двигателях.

Кроме того, существует деление
камер сгорания ГТД по направлению
потока газа. Это камеры прямоточные и противоточные (их еще на6
зывают петлевыми или полупетлевыми). В прямоточных направле6
ние движения газа в камере сгорания совпадает с его направлени6
ем движения по тракту двигателя, а в противоточных эти направле6
ния противоположны.

Из6за этого в петлевых камерах потери давления значительно
выше, чем в прямоточных. Но при этом осевые размеры в них ощу6
тимо меньше. Петлевые камеры очень хорошо сочетаются с цент6
робежным компрессором, и при этом их можно расположить над
(вокруг) турбиной. Это, конечно, влечет за собой увеличение попе6
речных размеров, но при этом осевые ощутимо уменьшаются.

Одним из достоинств петлевых камер сгорания является значи6
тельное уменьшение воздействия теплового излучения факела пла6
мени на сопловой аппарат турбины, который в этом случае нахо6
дится вне "зоны прямой видимости" по отношению к ядру пламени.

Прямоточные камеры используются в мощных самолетных дви6
гателях в сочетании с осевым компрессором. Петлевые же приме6
няются в основном на малогабаритных двигателях, таких как верто6

летные ГТД, вспомогатель6
ные силовые установки
(ВСУ), двигатели беспилот6
ников и т.д.

Камеры сгорания ГТД
делятся также по принципу
образования топливо6воз6
душной смеси. Камеры с
внешним смесеобразова6
нием (или испарительные
камеры) предполагают
предварительное испаре6
ние топлива и смешение
его с воздухом до подачи в
зону горения.

Такого рода КС позво6
ляет значительно улучшить
экологические показатели
двигателя, потому что она
обладает высокой полно6
той сгорания.

Но при этом система
предварительного испаре6
ния достаточно сложна, и
существует опасность коксования ее трубопроводов (то есть отло6
жения смолистых фракций топлива), что может повлечь за собой пе6
регревы и прогары, которые в конечном итоге способны привести к
взрыву двигателя. Поэтому двигатели с испарительными КС мало
применяются на практике, однако примеры такие есть: вертолет6
ный ГТД T67006GE6700 (General Electric, США), а также ВСУ ТА66.

Основная масса ГТД 6 это двигатели с внутренним смесеобра6
зованием. В них топливо распыливается с помощью специальных
форсунок в виде капель диаметром около 40…100 мкм. Далее оно,
смешиваясь с воздухом, попадает в зону горения.

В последние два десятилетия утвердилось и еще одно деление
камер сгорания, связанное с экологическими показателями двига6
теля, то есть с эмиссией вредных веществ в атмосферу.

Это конструкторские разработки камер сгорания с двумя зо6
нами горения, каждая из которых оптимизирована для работы на
определенных режимах. Существуют двухзонные КС, в которых зо6
ны горения расположены одна за другой последовательно, и двухя6
русные, в которых зоны горения расположены одна над другой, то
есть параллельно.

Кое�что о процессах в камере сгорания ГТД
Горение, как уже было сказано, происходит непосредственно

в жаровой трубе, которая собой ограничивает так называемое ог6
невое пространство. Работает она в очень жестких условиях. В об6
щем6то, это даже мягко сказано, если принять во внимание хотя бы
тот факт, что температура плавления материала, из которого она
изготовлена, значительно ниже температуры факела пламени. Как
же она справляется с этим? Все дело в правильной организации
процессов горения и охлаждения.

Основную и решающую роль в этих процессах играет воздух.
Он питает кислородом сам процесс горения и служит средством ох6
лаждения и теплоизоляции для элементов камеры сгорания ГТД.

Скорость воздуха, поступающего из6за компрессора в КС,
достигает 150…180 м/с. На такой скорости процесс горения зат6
руднен, и велики потери полного давления. Для преодоления этих
неприятностей как раз и существует диффузор. В нем скорость
потока существенно снижается до 40…50 м/с.

Далее поток делится на две части. Меньшая часть (около
30…40 %) непосредственно после диффузора попадает внутрь жа6
ровой трубы и называется "первичным воздухом". Этот воздух
обычно, входя в жаровую трубу, проходит в ее фронтовом устрой6
стве специальный узел, именуемый завихрителем, который еще
больше тормозит его и способствует перемешиванию с распыляе6
мым топливом.

Рис. 19. Двигатели НК
32 на самолете Ту
160. Послеполетный осмотр

Рис. 20. Жаровая труба кольцевой камеры
сгорания: 1, 4 
 места расположения форсунок; 

2, 3 
 наружный и внутренний смесители; 
5 
 фронтовое устройство; 6 
 отверстия для

подвода вторичного воздуха

Рис. 23. Пример компоновки 
петлевой камеры сгорания

Рис. 18. Кольцевая камера сгорания
двигателя НК
32 (самолет Ту
160)
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Рис. 21. Пример компьютерной
модели кольцевой камеры
сгорания двигателя АИ
25

(внешний вид)

Рис. 22. Компьютерная модель
кольцевой камеры сгорания

двигателя АИ
25
(разрез)

Компрессор КС Турбина Сопло

Рис. 24. Петлевая камера сгорания
вертолетного ГТД



Есть и "вторичный воздух". Его поток проходит по кольцевым ка6
налам между внутренним и наружным корпусами и жаровой тру6
бой. Точнее говоря, это воздух без той части, которой так и не до6
водится участвовать в процессе горения (не попадает в жаровую
трубу). Эта самая часть составляет около 10 % общего расхода че6
рез КС (растет с увеличением температуры горения) и, проходя
кольцевые каналы, далее используется для охлаждения турбины.

А собственно вторичный воздух попадает в жаровую трубу в
различных ее зонах и на различных этапах процесса горения через
специальные отверстия, служащие для правильного формирования
потоков внутри трубы, эффективного охлаждения стенок ее и кор6
пуса КС и получения в конечном итоге нужной температуры газа на
выходе из камеры сгорания с учетом равномерности ее распреде6
ления по потоку.

Сама по себе жаровая труба обычно представляет из себя
этакую "дырчатую конструкцию" со множеством отверстий различ6
ных размеров и конфигурации. Они могут представлять из себя как
пропилы или просечки, так и отверстия круглой или овальной фор6
мы, обычные, с окантовкой (по типу манжеты), с отбортовкой или с
патрубками. Все эти отверстия подчинены определенной системе.
Они рассчитываются или (что чаще) подбираются опытным путем
при доводке камеры сгорания на стенде.

Б о к о в ы е
стенки жаровой
трубы часто на6
зывают смесите6
лями из6за нали6
чия отверстий,
которые смеши6
вают в опреде6
ленном порядке
потоки воздуха.

П р о ц е с с ы
горения и взаим6
ного перемеши6
вания потоков
происходят в ус6
ловно названных
зонах. В общем6
то, несмотря на
условность, зоны
эти определяют6

ся при расчете и доводке камеры сгорания ГТД и в соответствии со
своим расположением и размерами имеются на самом деле, хотя
четкого их разграничения и деления не существует.

В передней части жаровой трубы расположена зона горения.
Здесь происходит подвод первичного воздуха и топлива и приготов6
ление топливо6воздушной смеси. Воздух турбулизуется при помощи
различного рода завихрителей, топливо распыляется форсунками,
происходят процессы перемешивания, испарения и воспламенения.

Первичный воздух поступает постепенно (через фронтовое
устройство, завихрители и далее через вышеупомянутые отверстия)
по длине жаровой трубы (в передней ее части) для обеспечения оп6
тимальности процессов.

В зависимости от конструкции двигателя зона горения может
быть удлинена. Тогда выделяют еще промежуточную зону горения,
в которой завершается сгорание топлива. В эту зону поступает и
вторичный воздух, также участвующий в процессе горения.

Далее расположена зона смешения (или разбавления). В этой
зоне в жаровую трубу через все те же спецотверстия в ней посту6
пает вторичный воздух, который уже не участвует в процессе горе6
ния. Он, перемешиваясь с газом, формирует окончательную темпе6
ратуру на выходе из камеры сгорания и поле ее распределения (по6
ле температур).

Другая важная функция вторичного воздуха 6 это охлаждение
элементов камеры сгорания. Во время процессов в жаровой трубе
достигаются температуры продуктов сгорания 2000…2200 °С. Од6
нако для обеспечения нормальной работоспособности и долговре6

менной надежности температура стенок жаровых труб не должна
превышать величины 900…950 °С (градиент не более 50 °С/см).

Эти условия выполняются благодаря охлаждению вторичным
воздухом. На современных ГТД используется так называемое ком6
бинированное конвективно6пленочное воздушное охлаждение.
Часть воздуха выполняет свои функции с использованием конвек6
тивного охлаждения.Например, воздух, проходящий по кольце6
вым каналам между жаровой трубой и корпусом КС, охлаждает
стенки жаровой трубы снаружи, а тот воздух, который поступает
через отверстия и щели внутрь трубы и распространяется там
вдоль ее стенок, формирует что6то вроде воздушной пленки6заве6
сы с гораздо более низкой температурой, нежели температура
зоны горения.

Эта пленка значительно уменьшает конвективный поток тепло6
вой энергии. Воздух 6 плохой проводник тепла, то есть таким спосо6
бом воздушная пленка предохраняет стенки жаровой трубы от пе6
регрева.

При этом, правда, она практически не влияет на лучистый по6
ток энергии. Ведь нагрев поверхностей в двигателе происходит не
только в результате конвекции, но и благодаря тепловому излуче6
нию нагретых продуктов сгорания.

Охлаждающий воздух может попадать в зону горения как па6
раллельно потоку (в этом случае 6 это струйное комбинированное
охлаждение, рис. 28),
так и перпендикулярно
ему. Это так называе6
мое комбинированное
перфорированное ох6
лаждение. Здесь воздух
подается через систе6
му небольших отверс6
тий в стенке трубы
(перфорацию).

технология

Рис. 25. Конструкция отверстий для подвода воздуха в стенках ЖТ:
а 
 окантовка манжетой (слева) и отбортовка (справа);

б 
 щелевые патрубки: обычный (слева) и с защитой передних
кромок от прогара (справа).

1 
 стенка жаровой трубы, 2 
 манжета, 3 
 отбортовка,
4 
 газовый поток, 5 
 поток вторичного воздуха
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Форсунка

Воспламенитель

Промежуточная
зона

Сопловой
аппарат
турбины

Диффузор Зона
горения

Зона
смешения

Рис. 26. Процессы в камере сгорания ГТД

Рис. 27. Компьютерное моделирование воздушных потоков в жаровой трубе

Рис. 28. Принципы охлаждения стенок КС ГТД
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Подобным образом охлаждаются все элементы жаровой тру6
бы, как стенки, так и фронтовое устройство, и варианты исполнения
охлаждающих каналов различны. Форсунки, через которые осуще6
ствляется подвод топлива, тоже нуждаются в охлаждении, которое
осуществляется всё тем же воздухом, а также проходящим через
них топливом. Оно снимает лишнее тепло с форсунки и, далее рас6
пыляясь, сгорает в жаровой трубе.

О форсунках
Конструкция и принцип действия форсунок могут быть различ6

ными, но главная цель 6 это качественное распыливание. Чем мель6
че капли, тем быстрее и лучше они испаряются, и тем выше полно6
та сгорания, а значит, и качество работы камеры сгорания.

Качество распыла зависит в том числе и от скоростей струи
топлива и потока воздуха за компрессором. Возможен распыл, ког6
да топливо подается под большим давлением в относительно мед6
ленно движущийся воздух. Такого действия форсунки именуются ме6
ханическими. Если же давление топлива невысокое, а скорость по6
тока большая, то это пневматические форсунки.

Наиболее заметным представителем механических форсунок
являются широко распространенные центробежные форсунки. В
них топливо подается под большим давлением тангенциально и,
закручиваясь, выходит наружу в виде конуса (пелены).

Собственно распыливание происходит под действием центро6
бежных сил в конусе. Он разрывается на капли, которые переме6
шиваются с первичным воздухом. Центробежным силам противос6
тоят силы поверхностного натяжения керосина в конусе.

Форма конуса, толщина пелены и в конечном итоге качество
распыла в такой форсунке сильно зависят от давления подачи топ6
лива. Это главный недостаток центробежных форсунок.

Удовлетворительное распыливание возможно при давлениях
порядка 100…150 кПа, а хорошее и отличное 6 при 6…12 МПа. Од6
нако режимы работы современного авиационного двигателя (а
значит, и расход топлива) имеют достаточно большой диапазон, и
при глубоком дросселировании двигателя (то есть уменьшении рас6
хода топлива) часто просто невозможно обеспечить хороший рас6
пыл топлива, а значит, и надежную работу двигателя.

Например, по существующим расчетам при давлении топлива
на номинальном режиме около 6…12 МПа (то есть с хорошим рас6
пылом) давление на малом газе будет порядка 4…5,8 кПа. А при та6
ком давлении не может быть достигнут даже удовлетворительный
распыл, то есть топливного конуса за форсункой не получится.

Для преодоления этого недостатка применяют так называемые
двухступенчатые (двухканальные) форсун6
ки. У них есть два сопла. На режимах мало6
го газа и запуска работает центральное
сопло (первая ступень), имеющее меньшие
размеры и обеспечивающее хорошее рас6
пыливание при малых расходах топлива.

А на повышенных режимах подключа6
ется второе сопло (вторая ступень), и они
работают одновременно. Таким образом,
на всех режимах обеспечивается хороший

распыл. При этом, однако, для заполнения топливом коллектора вто6
рой ступени через специальный распределительный клапан требует6
ся время, что может вызвать неустойчивость режима горения. Это ос6
новной недостаток двухступенчатой центробежной форсунки.

К механическим относятся также струйные форсунки. Они, по
сути дела, представляют собой жиклер и обладают довольно боль6
шой дальнобойностью. Для сравнительно коротких основных ка6
мер сгорания современных ГТД это неудобно, поэтому на них они
практически не применяются.

Разновидность струйной 6 испарительная форсунка. У нее жик6
лер помещен в испарительную трубку, которая обогревается горя6
чими газами для испарения топлива. У этих форсунок есть положи6
тельные стороны, такие как простота, отсутствие необходимости вы6
сокого давления топлива, меньшее выделение вредных окислов азо6
та и самое главное положительное свойство 6 одинаковое распре6
деление топлива в зоне горения, то есть равномерное поле темпе6
ратур на выходе из камеры сгорания, что очень важно для турбины.

Но при этом немало и отрицательного. Такая форсунка чувстви6
тельна к составу смеси и к сорту топлива. Испарительная трубка не6
долговечна, возможны прогары. Плохой запуск двигателя в высот6
ных условиях. Запустить камеру сгорания можно только от факель6
ного воспламенителя, подогревающего испарительную трубку.

На авиационных ВРД с большой степенью повышения давления
в компрессоре (к таким относятся совре6
менные двигатели для большой коммерчес6
кой авиации) большое распространение
получили так называемые аэрофорсунки,
относящиеся к пневматическим (рис. 31). В
них поступающее топливо 3 разбивается
на мельчайшие капли двумя завихренными
потоками воздуха, внутренним 2 и наруж6
ным 1. Такая форсунка не требует для ра6
боты высокого давления в топливной маги6
страли, что благоприятно сказывается на
надежности и ресурсе топливных насосов,
а также уменьшает их массу.

Распыливание и перемешивание топ6
лива с воздухом в них чрезвычайно эффек6
тивно, что ощутимо снижает уровень об6
разования окислов азота и сажи в процес6
се горения. Уменьшение количества сажи в
свою очередь уменьшает уровень теплово6
го излучения, что помогает более эффек6
тивно охлаждать стенки жаровой трубы.

Кроме того, аэрофорсунки обеспечивают постоянное одина6
ковое распределение топлива в жаровой трубе при любом его
расходе. А это позволяет предсказывать и поддерживать постоян6
ство поля температур на выходе, что облегчает доводку камер сго6
рания на стенде.                                                                                   

(Окончание в следующем номере.)

Рис. 29. Принципы охлаждения в камере сгорания:
а) пленочное охлаждение с орошением; б) перфорированное охлаждение с

орошением; в) конвективно
пленочное охлаждение.
1 
 газовый поток; 2 
 отверстия для подвода и отвода охлаждающего воздуха; 

3 
 внутренняя стенка жаровой трубы
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По мере развития двигателестроения все более актуальными
становятся проблемы повышения надежности и ресурса газотур6
бинных двигателей (ГТД) при условии одновременного сокращения
затрат времени, труда и средств на проведение технического обс6
луживания и ремонта.

В первую очередь, это относится к наиболее массовым и доро6
гостоящим деталям ГТД, какими являются лопатки компрессоров.
Появление монолитных конструкций рабочих колес компрессоров
ставит необходимость решения этих задач наиболее остро.

Повреждения лопаток компрессора ГТД в процессе эксплуата6
ции посторонними предметами является основной причиной дос6
рочного снятия большого числа двигателей. Причинами поврежде6
ния лопаток при эксплуатации являются засасывание с поверхнос6
ти аэродрома посторонних предметов, попадание птиц, камней, ль6
да. Велика вероятность появления дефектов и в процессе изготов6
ления моноколеса. При изготовлении моноколес на 5666координат6
ных обрабатывающих центрах с ЧПУ методом скоростного плун6
жерного фрезерования при сбое программ может происходить
повреждение одной или нескольких лопаток в виде врезов или уто6
нений пера лопатки. Таким образом, проблема восстановления
поврежденных или изношенных поверхностей является важным
фактором повышения надежности и ресурса работы двигателей.

Одними из эффективных методов исправления указанных дефек6
тов, позволяющими восстанавливать профиль поверхности, входных
и выходных кромок лопаток, геометрию контактных полок, устранять
термические трещины, являются сварка, наплавка и пайка.

Зарубежные фирмы накопили большой опыт по ремонту ло6
паток компрессора, в том числе и моноколес ГТД. Одним из наи6
более часто применяемых методов ремонта является сварка тре6

нием. Фирмой United Technologies Corporation (США) предложе6
на материалосберегающая технология изготовления рабочих ко6
лес блисковой конструкции, в которой предложено выполнять ра6
бочее колесо типа "блиск" соединением отдельно изготовленных
диска и лопаток сваркой трением (рис. 1а, б) [1].

Фирма General Electric Company (USA) предложила другую
разновидность материалосберегающей технологии изготовления
рабочих колес блисковой конструкции. В соответствии с этой тех6
нологией для соединения отдельно изготавливаемых диска и ло6
паток сваркой трением предложено (рис. 2а, б) на ободе диска
выполнять в местах размещения лопаток выступы, напоминающие
гребень волны, в которых прорезаются продольные канавки с
прямоугольным поперечным сечением [2]. 

В патенте фирмы Rolls Royce PLC предложена еще одна раз6
новидность материалосберегающей технологии изготовления
рабочих колес блисковой конструкции. В соответствии с этой
технологией предложен способ сваривания линейным трением
лопаток и диска для случая, когда диск имеет высокий втулочный
обвод сложной формы (рис. 3). В этом случае предложено изго6
тавливать диск с невысокими привтулочными участками 1 лопат6
ки, а остальные части лопаток изготавливать отдельно. Поверх6
ность 2 на диске и соответствующая ей поверхность на нижнем
торце лопатки могут иметь сложную форму, эквидистантную
форме втулочного обвода, вследствие того, что движение при
сваривании линейным трением выполняется в окружном направ6
лении. Следует отметить, что соединяемые поверхности лопаток
и диска могут быть выполнены в форме наклонной плоскости,
что не потребует производить при сварке движение обязатель6
но в окружном направлении [3].

Из недостатков предложенных методов сварки трением можно
отметить очень высокую стоимость оборудования, и высокие тре6
бования к квалификации персонала, сложность изготовления и под6
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АНАЛИЗ СУЩЕСТВУЮЩИХ СПОСОБОВ
ВОССТАНОВЛЕНИЯ ЛОПАТОК КОМПРЕССОРА

ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ

Рис. 1. Способ ремонта моноколес сваркой трением:
а) подготовка свариваемых поверхностей;

б) моноколесо после сварки

а б

Рис. 2. Изготовление моноколес с помощью сварки трением:
а) схема ремонта;

б) удаление дефектной лопатки

а б
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готовки поверхностей под сварку. Так же затруднен контроль полу6
ченной зоны сварного шва на наличие дефектов.

Существует способ изготовления или ремонта рабочих лопа6
ток или изготовления роторов блисковой конструкции, запатенто6
ванный компанией MTU AERO ENGINES GMBH. В патенте предло6
жена материалосберегающая технология изготовления рабочих
колес в варианте "блиск". Соединение лопатки и привтулочной час6
ти диска выполняется с использованием лазерного порошкового
оборудования, и затем полученное соединение подвергается чис6
товой фрезерной обработке (рис. 4) [5].

Известен способ ремонта крыльчаток ротора турбомашин и
рабочего колеса, при котором удаляют поврежденную лопатку, ос6
тавляя на ободе ее основание, а по срезанной поверхности осно6
вания выполняют профильные шипы 1 и пазы 2. Такую же форму за6
дают стыкуемой с ней поверхности сменной лопатки 3. Возможные
формы выполнения разделки стыкуемых кромок и места их выпол6
нения приведены на рис. 5 [6].

После соединения стыкуемых поверхностей составные части 3
и 4 прихватывают между собой в точках 5 контактной сваркой. Со6
единения их осуществляют пайкой или сваркой с использованием
высокочастотного индуктора в среде аргона.

Недостатком указанного способа является сложность изготов6
ления и подгонки стыкуемых поверхностей, а так же опасность по6
лучения деформаций лопаток рабочего колеса при пайке.

Существует большое количество способов ремонта лопаток
отдельно и в составе моноколес с использованием электронно6лу6
чевой сварки. Фирма SNECMA разработала метод изготовления
рабочих колес компрессора конструкции "блиск" электронно6луче6
вой сваркой отдельно изготовленного пера рабочей лопатки с уко6
роченными лопатками диска рабочего колеса в различных вариан6
тах исполнения (рис. 6) [7].

Специалистами НИИД предложен способ ремонта рабочего ко6
леса компрессора низкого давления (КНД), позволяющий менять 163
лопатки в составе моноколеса. Сущность способа заключается в том,
что дефектную лопатку (блок лопаток) удаляют с частью обода рабо6
чего колеса, а затем в образовавшийся паз вставляют новую лопатку
(блок лопаток) и сваривают электронным лучом с лопаточным ободом
рабочего колеса. После этого фрезеруется паз, формирующий дан6
ную часть сегмента лопатки или блока лопаток и вваривается вкла6
дыш, соединяющий данную часть лопаток с полотном диска [8].

Данный способ наиболее приемлем в случае, когда поврежден6
ная лопатка или поверхность обода не поддаются восстановлению.

Как показал анализ вышеперечисленных способов восстановле6
ния моноколес ГТД из жаропрочных титановых сплавов, все они явля6
ются достаточно сложными, дорогостоящими способами и требуют
разработки технологического процесса, специального сварочного
оборудования, приспособлений и сложной механической обработки
для обеспечения расчетных геометрических размеров моноколеса.

Используя последние достижения в сварочном оборудовании,
механические станки с СПУ, современные методы контроля были
разработаны технологические процессы и отработаны технологии
ЭЛС для ремонта моноколес, позволяющие заменять одну или нес6
колько дефектных лопаток, или их отдельные участки, поврежденные
при изготовлении и последующей эксплуатации, а также восстанав6
ливать повреждения на поверхностях с помощью аргонодуговой
наплавки, что дало большой экономический эффект.
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Рис. 3. Ремонт моноколес с ободом сложной формы:
а, б) схема подготовки свариваемых поверхностей;

в) привтулочный участок обода;
г) схема движения при сварке трением

а б

в г

б

а

гв

Рис. 4. Способ ремонта моноколес с использованием лазерной сварки:
а) привтулочная часть диска; б) выполнение углублений;

в) заполнение углублений; г) подготовленный к сварке стык

Рис. 5. Схема ремонта крыльчаток ротора:
1 
 профильные шипы; 2 
 профильные пазы; 3 
 сменная лопатка; 

4 
 основание лопатки; 5 
 прихватки

ба гв

Рис. 6. Метод ремонта моноколес, имеющих укороченные лопатки:
а) сварка лопатки "в колодец", неполное перекрытие; 

б) сварка лопатки "в колодец", полное перекрытие;
в) сварка в кольце; г) фиксация лопатки штифтами
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16 октября 2013 года в МГТУ им. Н.Э. Ба6
умана прошла встреча руководителей предп6
риятий авиационного двигателестроения с
профессорско6преподавательским составом
и студентами двигателестроительных специ6
альностей. Встреча проводилась  в целях
дальнейшего повышении уровня подготовки
специалистов для авиационного двигателест6
роения. Была предоставлена информации о
современных методах создания, производ6
ства и послепродажного обслуживания двига6
телей, а также переданы технические матери6
алы, макеты и детали двигателей для доосна6
щения учебной базы университета.

Во встрече приняли участие руководи6
тели предприятий и заслуженные моторост6
роители.

Участники встречи ознакомились с экс6
позицией музея МГТУ им. Н.Э. Баумана 6 ве6
дущего технического ВУЗа России.

С приветствиями к участникам встречи
обратились первый проректор6проректор
по науке МГТУ им. Н.Э. Баумана В.Н. Зимин
и президент АССАД В.М. Чуйко.

От предприятий авиационного двига6
телестроения с докладами выступили:
А.А. Иноземцев 6 "Создание семейства
перспективных двигателей для самолетов
гражданской авиации"; В.А. Богуслаев 6
"Развитие авиационных двигателей АО
"МОТОР СИЧ" и сопровождение их жиз6
ненного цикла"; С.Ю. Сухоросов 6 "Разви6
тие воздушных винтов и вспомогательных
силовых установок для авиации".

С сообщениями и передачей отдельных
демонстрационных материалов и образцов
для учебных целей выступили: В.А. Ушаков,
Н.А. Найденов, руководитель московского
представительства ОАО "ЭОКБ "Сигнал"
им. А.И. Глухарева" Р.А. Сунчалин.

От МГТУ им. Н.Э. Баумана выступили:
заведующий кафедрой "Газотурбинные и

нетрадиционные энергоустановки" А.Ю.
Вараксин и руководитель Научно6учебного
комплекса "Энергомашиностроение"
А.А. Жердев 6 "Об организации совместных
работ МГТУ им. Н.Э. Баумана и предприя6
тий авиадвигателестроения".

По результатам встречи руководите6
лей предприятий авиационного двигателе6
строения с профессорско6преподавательс6
ким составом и студентами двигателестрои6
тельных специальностей МГТУ им. Н.Э. Бау6
мана было принято решение:

1. В целях повышения уровня подготов6
ки специалистов двигателестроительных
специальностей считать целесообразным
продолжить практику встреч студентов и
преподавателей Университета с руководи6
телями предприятий авиационного двигате6
лестроения с заслушиванием докладов о
последних достижениях отрасли. МГТУ им.
Н.Э. Баумана и АССАД продолжить работы
по дооснащению и оформлению демон6
страционного зала "Турбостроение" с учас6
тием предприятий авиационного двигателе6
строения и агрегатостроения.

2. Рекомендовать руководителям предп6
риятий авиационного двигателестроения
рассмотреть вопрос об использовании на6
учно6технических разработок МГТУ им. Н.Э.
Баумана в своей конструкторской и произ6
водственной деятельности.

3. Отметить богатый исторический раз6
дел музея МГТУ им Н.Э. Баумана, разнооб6
разие экспонатов, в том числе в области
авиации и двигателестроения. Считать це6
лесообразным проведение на базе МГТУ
им. Н.Э. Баумана симпозиума по истории
развития авиационного двигателестроения
в рамках организуемого АССАД Научно6
технического конгресса по двигателестрое6
нию в апреле 2014 года.                             

ВСТРЕЧА ПРОФЕССИОНАЛОВ (
настоящих и будущих

информация



№ 5 (89) 2013 22www.dvigately.ru

Был предложен способ, основанный на работе [1], ремонта
лопаток компрессора в составе моноколеса, схема которого
приведена на рис. 1.

Способ восстановления пера лопаток компрессора газотур6
бинного двигателя заключается в выполнении на поврежденном
участке цилиндрической выемки с центром вне площади профиля
пера, соединении вставки с пером лопатки в зоне цилиндричес6
кой выемки, приварки электронным лучом вставки 2 к перу лопат6
ки 1 и последующей механической обработке пера лопатки.
Вставка имеет форму полудиска с торцевым пазом 3 и риской 4,
нанесенной на верхнюю часть вставки для наведения электронно6
го луча на стык на диаметре, равном 2(R 6 L), где R 6 радиус встав6
ки, L 6 глубина паза. При этом соединение вставки с пером лопат6
ки осуществляли на глубине паза вставки. Внешний вид рабочих
лопаток с приваренной вставкой к одной из них методом ЭЛС по6
казан на рис. 2.

Перо лопатки имеет переменную толщину и для обеспечения
полного проплавления вначале предполагалось, что в процессе
сварки необходимо будет менять параметры сварочного цикла.
Однако проведенная серия экспериментов показала возмож6
ность подбора такого режима сварки, который способен обеспе6
чить получение качественного соединения на данном изделии без
изменения каких6либо параметров. 

Исследования проводились на образцах из сплава ВТ66.
Сварку вели горизонтальным лучом в горизонтальной плоскости,

так как указанный способ обеспечивает лучшие условия качест6
венного формирования сварных швов. 

Во всех проводимых экспериментах ускоряющее напряжение
было постоянным и равнялось 60 кВ. Значение скорости сварки,
обеспечивающее получение качественного сварного соедине6
ния, определяется, с одной стороны, условием минимальной ин6
тенсивности гидродинамических возмущений в ванне, а с другой 6
условием минимальной ширины шва для снижения деформаций,
повышения трещиноустойчивости, сохранения концентрации лег6
коиспаряющихся легирующих элементов в металле шва. Первое
условие требует уменьшения скорости сварки, а второе 6 ее по6
вышения. Исследование влияния различных скоростей сварки на
качество формирования и глубину сварного шва показало, что
для сплава ВТ66 толщиной 10...20 мм скорость сварки должна сос6
тавлять Vсв = 30 м/ч. Ток сварки Iсв влияет на толщину проплавле6
ния практически линейно, а наибольшее влияние на качество
формирования сварного шва оказывает ток магнитной фокусиру6
ющей линзы Iф. Для рассматриваемого варианта, обеспечиваю6
щего максимальное проплавление, изменения тока луча должно
быть в диапазоне от 20 до 100 мА, что незначительно влияет на
форму и размеры швов. Во всех случаях при токе фокусирующей
линзы, обеспечивающем максимальное проплавление, угол схо6
димости стенок швов должен находиться в пределах 2…4°. Но при
этом ухудшается внешнее формирование шва, имеет место разб6
рызгивание металла. 

Обработка и анализ экспериментальных данных позволили по6
добрать параметры, обеспечивающие получение качественного
стыка по всей длине на режимах: ускоряющее напряжение 60 кВ; ток
луча 25 мА; ток фокусировки 400 мА; скорость сварки 30 м/ч; рас6
стояние до детали 354 мм; сварка ведется на подкладках с последу6
ющим удалением усиления и корневой части шва.

Учитывая, что рассматриваемые элементы в реальных услови6
ях эксплуатации испытывают значительные нагрузки, то после от6
работки технологии на сваренных контрольных образцах необхо6
димо было провести полный комплекс исследований по определе6
нию остаточного напряженно6деформированного состояния, ме6
ханических свойств полученного сварного соединения, макро6 и
микроисследования, а также натурные испытания в составе тех6
нологического двигателя.

После термодеформационного цикла сварки в конструкции
возникают остаточные напряжение, близкие к пределу текучести
материала, которые суммируясь с рабочими ускоряют процесс
накопления повреждаемости металла, и способствуют его разру6
шению. Для снижения уровня остаточных напряжений после свар6
ки отремонтированное изделие подвергают полному отжигу при
температуре 620 ± 10 °С в течение 2 ч.

Все экспериментальные лопатки проходили радиографичес6
кий контроль и цветную дефектоскопию, которые подтвердили вы6
сокое качество сварных швов по всей длине.

Проведенные механические испытания подтвердили соответ6
ствие полученных свойств сварных соединений предъявляемым
требованиям. Так, уровень механических свойств сварных соеди6
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Ключевые слова: ремонт моноколеса, электронно�лучевая сварка, вставка.
Keywords: blisk repair, electron beam welding, insert.

УДК 621.791.722 

ТЕХНОЛОГИЯ РЕМОНТА ЛОПАТОК
В СОСТАВЕ МОНОКОЛЕСА

Рис. 1. Схема ремонта лопаток компрессора методом электронно

лучевой сварки: 1 
 перо лопатки; 2 
 вставка; 3 
 паз для пера лопатки;

4 
риска для наведения электронного луча на стык

Рис. 2. Внешний вид лопатки моноколеса с вставкой
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нений составляет: σВ > 1105,0 МПа, σ0,2 > 1090,0 МПа, δ = 14 %,
ψ = 44,0 %, KCU = 245 кДж/м2.

Металлографические исследования показали, что качество
металла сварных швов удовлетворительное, дефектов не обнару6
жено. Макроструктура металла лопаток в зоне наплавки (рис. 3)
соответствует 3 баллу, а вне зоны 6 1…2 баллу по десятибалльной
шкале.

Во избежание разнозернистости металл вставки необходимо
подбирать с зерном не крупнее третьего балла. 

С помощью предложенного способа были отремонтированы
52 лопатки моноколеса, которые успешно выдержали длительные
испытания в составе технологического двигателя.

Удаленный дефектный участок должен охватывать максималь6
ное количество дефектов, расположение которых устанавливает6

ся в результате обработки статистических данных; расположение
ремонтного сечения должно удовлетворять статистическим и виб6
рационным нормам прочности. На рис. 4 показан внешний вид ра6
бочего моноколеса компрессора низкого давления(КНД) после
ремонта лопаток методом вварки входной кромки. Изучение расп6
ределения дефектов по профилю пера лопаток рабочего колеса
показало, что более всего повреждается входная кромка, поэтому

выбор места расположения ремонтных сечений на входной кром6
ке должен охватывать практически все эксплуатационные дефекты
пера при минимальном количестве ремонтных сечений.
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Рис. 3. Макроструктура металла лопаток после электронно
лучевой
вварки вставок и механической обработки

Рис. 4. Внешний вид рабочего моноколеса КНД 
после ремонта лопаток методом ЭЛС
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Характерной особенностью современного периода развития
материалов и технологий является значительное усложнение как
составов сплавов, так и процессов получения из них деталей с
особыми свойствами (в т.ч. монокристаллических рабочих и соп6
ловых охлаждаемых лопаток с совершенной структурой, в кото6
рой отсутствуют вредные фазовые образования, поры и рыхлоты,
и на которые нанесены эффективные покрытия, надежно защища6
ющие их от высокотемпературного коррозионного воздействия в
течение всего срока эксплуатации деталей). 

Острота проблемы заключается в том, что достигнутая слож6
ность легирования (в первую очередь жаропрочных литейных ни6
келевых сплавов) привела к тому, что дальнейшее их развитие и
оптимизация составов перспективных композиций непрерывно
связаны с обеспечением одновременного учета значительного
количества факторов, прямым образом влияющих на их работос6
пособность, в частности:

Vγ ‘ 6 фазы (объемная доля выделений γ ‘6фазы);
M(dγ ‘)6 параметр, характеризующий уровни концентрации

валентных электронов γ 6фазы, определяющих возможность обра6
зования охрупчивающих топологических плотноупакованных
(ТПУ) соединений;

Δa/a 6 относительная разность параметров кристаллических
решеток γ 6 и γ ’6фаз;

σt
τ 6 длительная прочность сплава до разрушения в течение

времени τ при температуре t;
d 6 удельный вес сплава и другие.
Естественно, что оптимальное решение задачи создания но6

вых технологий сплавов на современном этапе возможно при ак6
тивном развитии подходов на основе моделирования процессов,
определяющих взаимосвязь уровня и характера легирования с
термодинамическими, структурными, концентрационными, проч6
ностными и другими параметрами исследуемых высокотемпера6
турных металлических материалов.

Аналогичные проблемы возникают при разработке и оптими6
зации параметров новых технологических процессов.

Эффективная реализация многих современных технологий (в
частности, нанесение полифункциональных, многослойных за6
щитных покрытий, в которых каждый слой выполняет предопреде6
ленную ему функцию) возможна также при разработке сложных
модельных подходов, учитывающих комплекс факторов, прямым
образом определяющих качество полученной продукции.

Таким образом, развиваемые аналитические подходы, свя6
занные с разработкой и реализацией моделей, могут быть эффек6

тивно использованы не только при изучении многопараметричес6
ких аэродинамических и тепловых процессов, но и при создании
новых материалов и технологий.

В данной работе представлена новая технология моделиро6
вания и поиска состава жаропрочного сплава на никелевой ос6
нове. Его реализация привела к созданию новых особожаропроч6
ных литейных никелевых сплавов для охлаждаемых лопаток газо6
турбинных установок, в том числе работающих в условиях актив6
ного воздействия морской солевой коррозии.

Предпосылки для разработки методологии программного ав�
томатизированного расчета термодинамических, структурных и
прочностных параметров жаропрочных никелевых сплавов

Созданные в настоящее время опытные композиции сплавов,
в частности, экономнолегированные литейные монокристальные
никелевые жаропрочные сплавы СЛЖС63 и СЛЖС61, обеспечили
получение наиболее высоких в своем классе характеристик жа6
ропрочности.

Для эксплуатационных свойств литейных жаропрочных спла6
вов определяющую роль играет их состав. Сложность задачи по6
иска новых составов сплавов состоит в том, что необходимо най6
ти оптимальные решения, одновременно удовлетворяющие нес6
кольким, противоречащим друг другу требованиям, а именно:

6 сплав должен иметь наиболее высокий уровень жаропроч6
ности или входить в группу наиболее жаропрочных сплавов;

6 сплав не должен содержать в своем составе чрезвычайно
дорогой элемент платиновой группы рутений (хотя он оказывает
существенное положительное влияние на жаропрочность и вве6
ден в состав всех последних наиболее жаропрочных отечествен6
ных и зарубежных сплавов);

6 в составе сплава не должно быть рения, или он должен со6
держаться в ограниченном количестве (рений также улучшает жа6
ропрочность, но одновременно резко увеличивает стоимость
сплава, его плотность, а также ухудшает высокотемпературную
стабильность материала).

Когда количество легирующих элементов достигает десятка,
указанная проблема с математической точки зрения представля6
ет собой сложную задачу многопараметрической оптимизации.
Ее решение может быть получено лишь на основе использования
методов автоматизированного поиска оптимальных соотноше6
ний, для работы с которыми необходимо создание специальных
компьютерных математических моделей, связывающих состав
сплава и его свойства.
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Моделирование и разработка
новых жаропрочных сплавов

Часть 1. Технология моделирования
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Математическая модель (ММ) для расчета характеристик жа�
ропрочных никелевых сплавов

ММ создается на основе построения аппроксимирующих за6
висимостей типа поверхностей отклика. В качестве аргументов
этих зависимостей выступают процентные доли всех легирующих
компонентов сплава.

Ключевым моментом при построении математической моде6
ли жаропрочного сплава является выбор структуры функции ап6
проксимации (ФА). В литературе (например, [1]) описаны модели,
основанные на линейных регрессиях, в которых параметры
свойств сплава определяются как

Par = K0 +    K i ⋅m i , (1)

где K0, K i 6 коэффициенты регрессии,
m i 6 массовые доли компонентов в сплаве,
N 6 количество компонентов сплава.
Несомненными достоинствами линейной регрессии являются

простота алгоритма получения коэффициентов, относительно ма6
лое количество точек, потребное для работы, а также возмож6
ность получения аналитического выражения функциональной за6
висимости. Однако, чем выше нелинейность в действительной за6
висимости между аппроксимирующим параметром и аргумента6
ми, тем хуже точность такого подхода.

В рамках настоящей работы при построении модели никеле6
вого жаропрочного сплава было решено не ограничиваться ли6
нейной регрессией. Кроме нее рассматривались следующие ал6
горитмические реализации процедур построения поверхности
отклика:

6 Квадратическая регрессия без ковариаторных членов.
При таком подходе параметры свойств определяются следу6

ющим образом

Par = K0 + ∑ K i ⋅m i + ∑ K (N + i ) ⋅m i
2 .                                        (2)

Указанный подход является логичным шагом к учету нелиней6
ности связей между аппроксимируемым параметром и аргумента6
ми при невозможности получить полноквадратичную регрессию
из6за недостаточного количества экспериментальных точек.

6 Модифицированный метод наименьших квадратов (МНК) с
расширенным составом переменных.

В основе подхода лежит полноквадратичная регрессия при
расширенном составе переменных, участвующих в формирова6
нии регрессоров. В расширенный состав переменных входят не
только сами переменные, но также и функциональные зависимос6
ти этих переменных. Число регрессоров может оказаться очень
большим, поэтому данный алгоритм применяет адаптивную селек6
цию только тех регрессоров, которые наиболее информативны
при представлении поверхности отклика.

При настройке параметров данного типа поверхности откли6
ка учитывается максимальное число коэффициентов регрессии, а
также относительная точность, при достижении которой процеду6
ра адаптивной селекции завершает работу. Чем больше макси6
мальное число коэффициентов регрессии, тем более точно мож6
но описать исходные точки.

6 Взвешенная аппроксимация.
Для заданного набора из m точек ( x 1, x 2, x 3,… , x m) функ6

ция аппроксимации имеет вид

где x j 6 j6я точка плана эксперимента (вектор);
f (x j )6 значение функции в j6й точке;
W j (x ) 6 весовая функция для j6й точки.
Весовая функция W j (x ) представляет собой функцию, значе6

ние которой равно 1 при x = x j, и уменьшается при увеличении

расстояния от точки x до x j . Весовая функция определяется, как

где R j (x ) 6 нормализированное расстояние в Nx6мерном
пространстве

С1 6 константа;
С2 6 параметр гибкости, определяющий форму весовой функ6

ции (рис. 1).
Чем меньше величина параметра гибкости С2, тем ближе к

исходным точкам проходит функция аппроксимации, однако она
при этом становится менее гладкой (рис. 2). 

6 Регрессия с локальным взвешиванием.
В литературе [2] данный подход представлен как "Moving

Least Squares". Основная идея подхода состоит в улучшении точ6
ности описания каждой точки пространства за счет адаптивного
применения весовых коэффициентов к исходному множеству то6
чек. Вес каждой точки определяется индивидуально в соответ6
ствии с весовой функцией W (d ), которая уменьшается при росте
расстояния d между этой точкой и точкой, в которой определяет6
ся функция аппроксимации. В отличие от традиционной регрес6
сии, метод наименьших квадратов применяется при каждом обра6
щении к функции аппроксимации. Это в некоторой степени увели6
чивает вычислительные затраты на работу с данной процедурой.

наука

Рис. 1. Пример весовой функции
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Рис. 1. Пример функции аппроксимации
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Весовая функция может определяться, как

либо, как

где d 6 нормализированное расстояние;
а и b 6 константы, определяющие форму зависимости.
Примеры влияния коэффициентов а и b на весовую функцию

показаны на рис. 3.

Точность аппроксимации и предсказания
Очевидно, что для эффективного поиска нового сплава, удов6

летворяющего множеству требований, необходимо использовать
максимально точную математическую модель. При использовании
моделей типа поверхности отклика оценку точности обычно прово6
дят путем сравнения исходных значений аппроксимируемого пара6
метра с теми значениями, которые выдает функция аппроксимации.
Сравнивая величины среднеквадратического отклонения (СКО) ли6
бо максимальной ошибки ΔMax для разных процедур аппроксима6
ции, можно обоснованно выбрать самую точную функцию.

При использовании в качестве исходных данных эксперимен6
тальных результатов по существующим сплавам проявляется осо6
бенность, связанная с ограниченным количеством точек. В этом слу6
чае стремление повысить точность аппроксимации за счет подбора
настроек функциональных зависимостей, как правило, оборачива6
ется заметным ухудшением точности определения аппроксимируе6
мого параметра в областях пространства, сколько6нибудь удален6
ных от обучающих точек.

Для оценки способности модели точно предсказывать значе6
ния функциональной зависимости там, где нет исходных точек,
предполагается следующая процедура. Подход основан на разде6
лении исходного множества на непересекающиеся обучающее и
проверяющее подмножества. Следовательно, погрешность модели
на точках проверяющего подмножества можно использовать как
оценку ее предсказательной способности.

Поскольку количество экспериментальных точек весьма огра6
ничено, рациональный выбор проверяющих точек из исходного
множества представляет определенную сложность. С одной сторо6
ны, важно достаточно равномерно охватить проверяющими точка6
ми все пространство аргументов, а для этого их количество надо
увеличивать. Если проверяющих точек слишком мало, то значитель6
ная часть пространства оказывается непроверенной. Но, с другой
стороны, при увеличении количества проверяющих точек уменьша6
ется количество точек в обучающем подмножестве, что заметно
снижает его информативность.

Для решения этой проблемы в данной работе был применен
следующий подход. Из исходного множества в проверяющее выби6
рается одна точка. Строится поверхность отклика и определяется
погрешность аппроксимации на выбранной проверяющей точке.
Указанная последовательность действий повторяется в цикле таким
образом, чтобы перебрать в качестве проверяющей все точки ис6

ходного множества. Среднеквадратическое отклонение и макси6
мальная ошибка, полученные с использованием всех точек исход6
ного множества без участия этих точек в построении функции ап6
проксимации, и являются показателями, которые следует учитывать
при сравнении различных подходов. Для обозначения этих величин
далее будем использовать индекс "предсказательный".

Результаты исследования по выбору наилучшей функции ап�
проксимации

Исследования по выбору наилучшего вида аппроксимирую6
щей зависимости проводились для каждого из 16 аппроксимируе6
мых параметров. В качестве примера на рис. 4 показаны результа6
ты оценки среднеквадратического отклонения для Vγ ’ при различ6
ных типах и параметрах аппроксимации.

Рассмотрим взаимное изменение СКО аппроксимации и СКО
предсказания. Из анализа данных, показанных на рис. 4 можно
сделать вывод о том, что настройка функции аппроксимации на луч6
шее описание исходного множества точек почти всегда оборачи6
вается ухудшением предсказательных свойств. Так, линейная рег6
рессия обеспечивает наименьшее отличие между СКО аппрокси6
мации и предсказания. Усложнение структуры функции аппрокси6
мации путем добавления в состав регрессоров квадратичных чле6
нов незначительно повышает точность описания исходных точек, но
заметно ухудшает предсказательные свойства функции аппрокси6
мации. Аналогичное влияние оказывает увеличение числа регрес6
соров в модифицированном МНК, уменьшение параметра гибкос6
ти С2 для взвешенной аппроксимации, а также уменьшение коэф6
фициента а в регрессии с локальным взвешиванием.

Выбор наилучшей функции аппроксимации осуществляется на
основании сравнительного анализа всех параметров, показанных
на рис. 4. Так, для Vγ ’ в качестве наилучшей функции выбрана рег6
рессия с локальным взвешиванием (MLS) с коэффициентом а, рав6
ным 0,5. Данный вид аппроксимации обеспечивает наименьший
уровень погрешности предсказания, и при этом находится в числе
лучших вариантов по СКО и максимальной ошибке, определяемых
для исходного множества точек.

Результаты работы по обеспечению наилучшей точности мате6
матической модели для всего комплекса показателей жаропрочных
сплавов сведены в таблицу I. Следует отметить, что для некоторых
коэффициентов распределения легирующих элементов Кi количест6
во точек исходных данных весьма мало. Это обстоятельство затруд6
няет получение хорошей аппроксимационной модели.

На рис. 5 представлены рассчитанные с помощью аппроксими6
рующих функций результаты изменения Vγ ’ фазы в зависимости от
содержания того или иного легирующего элемента, а в таблице 2
приведены результаты оценки точности расчета по представленной
модели основных параметров литейных и дисковых жаропрочных
сплавов никелевых сплавов. Точность оценивалась в сравнении с
экспериментальными результатами, представленными в [3 6 6 и др].
Видно, что метод обеспечивает весьма высокую точность описания
связей "состав 6 свойства", что имеет важное значение для правиль6
ного прогноза оптимальных составов перспективных сплавов.
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Рис. 3. Примеры различных весовых функций

Рис. 4. Сравнение среднеквадратичного отклонения 
для различных видов поверхности отклика

№ 5 (89) 2013 26www.dvigately.ru



наука

Приведенные в таблице 2 результаты сравнения эксперимен6
тальных данных и расчетных моделей указывают на достаточно вы6
сокую эффективность разработанного подхода. Полученные ре6
шения, устанавливающие связи "параметр6легирование" отлича6
ются наиболее высокой среди известных на сегодняшний день дос6
товерностью и точностью. Представленные модели легли в основу
созданного метода поиска оптимальных составов сплавов по за6
данным значениям структурных, термодинамических, прочностных,
физических и других параметров жаропрочных сплавов.

Суть разработанной компьютерной программы, реализую6
щей предложенный метод, заключается в том, что разработчик

сплава задает желаемые значения (или ограничения) для основных
параметров, определяющих работоспособность сплавов. Прог6
рамма модели сплава обеспечивает автоматизированный расчет
всех заложенных в нее параметров (рис. 6). Она, в свою очередь,
является одной из
составных частей
технологии поиска
оптимизированных
составов. 

Вторая компо6
нента программно6
го комплекса обес6
печивает интер6
фейс для стыковки
математической
модели сплава с
комплексом мно6
гокритериальной
оптимизации IOSO
NM. Это позволяет
в автоматизирован6
ном режиме осу6
ществить поиск оп6
тимальных соста6
вов сплавов, удов6
летворяющих критериям, введенным в программу разработчиком
сплавов (рис. 7).

Таким образом, созданная программная реализация матема6
тической модели позволяет не только рассчитывать в автоматизиро6
ванном режиме важнейшие характеристики, определяющие рабо6
тоспособность никелевых жаропрочных сплавов, но и (что опреде6
ляет ее принципиальную новизну) по заданным параметрам осуще6
ствлять автоматизированную разработку новых сплавов.               
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Работа двигателя, устанавливаемого на центральном блоке
перспективной ракеты6носителя (РН), характеризуется тем, что
при старте РН данный двигатель выводится (одновременно с дви6
гателями боковых ступеней) на режим 100 % номинальной тяги, а
через некоторое время переводится на режим 30 % номинальной
тяги при тяге боковых ступеней 100 %. Режим 30 % по тяге сохра6
няется в течение всего времени работы боковых ступеней. После
отстыковки этих ступеней двигатель центрального блока форсиру6
ется до уровня 100 % номинальной тяги. Подобный режим полета
РН позволяет существенно (до 15 %) увеличить выводимую полез6
ную нагрузку.

При работе двигателя центрального блока на режиме дрос6
селирования происходит существенно меньшая выработка ком6
понентов из центрального блока (по сравнению с боковыми сту6
пенями), при непрерывно возрастающем ускорении РН, что при6
водит к росту давлений компонентов на входе в двигатель. На ри6
сунке 1 представлены расчетные зависимости изменения давле6
ний на входе по линиям окислителя (жидкий кислород) и горючего
(керосин) в процессе работы двигателя центрального блока на
режиме 30 %.

Видно, что в течение ~155 с давления окислителя и горючего
на входе в двигатель монотонно возрастают соответственно от
~4,5 кгс/см2 и ~2,7кгс/см2 до ~9,8кгс/см2 и ~3,7кгс/см2 и далее (при
переводе работы двигателей боковых ступеней на пониженный ре6
жим тяги перед отстыковкой) снижаются до исходных значений.

При отработке предшествующих двигателей, работающих
на тех же компонентах в диапазоне изменения режимов по тяге
100...50 % было установлено крайне низкое влияние входных дав6
лений компонентов на точность поддержания требуемых значе6
ний тяги R и соотношения расхода компонентов Km.

Разработанные алгоритмы регулирования двигателя не учи6
тывали влияние такого внешнего фактора как давления компо6

нентов на входе в двигатель. Однако отмеченный выше большой
диапазон изменения данных давлений (особенно по линии окис6
лителя) и низкая напорность насосных ступеней на низком режи6
ме требуют проведения исследований по возможному учету влия6
ния входных давлений компонентов на R и Km в алгоритме регули6
рования двигателя.

Для исследования влияния входных давлений компонентов на
R и Km в ОАО "НПО Энергомаш" были проведены эксперимен6
тальные испытания. Испытания двигателей проводились при номи6
нальных и повышенных давлениях на низких режимах по тяге. На
одном из испытаний на режиме 27 % (~70 c) было обеспечено
значение тяги R = 28,5 % и соотношения компонентов Km = 2,7.
После 80 с в течение ~30 с в соответствии с рис. 3 последователь6
но увеличивалось входное давление окислителя с величины
3,2 кгс/см2 до 8,6 кгс/см2. Рост входного давления окислителя
сопровождался монотонным ростом значения R до 29 % и Km до
2,9 (рис. 2). На 140 секунде вводилась поправка кода команд, вы6
даваемых на привод дросселя, необходимая для возвращения
значения Km к номинальной величине. После 150 с в течение
~20 с в соответствии с рис. 3 последовательно увеличивалось
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Испытания двигателя показали существенное влияние значений входных давлений компонентов на их массовое соот�
ношение расходов при работе на низких режимах. Возможность "парирования" влияния входных давлений компо�
нентов топлива подтверждена проведенными испытаниями.
Engine test showed a significant effect of input pressures of components on their mass flow ratio when LRE working on low
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ЗНАЧЕНИЙ ВХОДНЫХ ДАВЛЕНИЙ
НА ТЯГУ И СООТНОШЕНИЕ РАСХОДОВ КОМПОНЕНТОВ

ПРИ РАБОТЕ ЖРД НА НИЗКИХ РЕЖИМАХ

Рис. 1. Прогноз изменения входных давлений компонентов на входе в
двигатель на режиме 30 %

Рис. 2. Профиль изменения тяги и соотношения компонентов

Рис. 3. График изменения входных давлений компонентов
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входное давление горючего с величины 1,6 кгс/см2 до 4кгс/см2.
Рост входного давления горючего сопровождался монотонным
снижением значения Km с величины 2,7 до 2,64.

Изменение таких параметров как тяга и соотношение компо6
нентов топлива в зависимости от изменения входного давления
окислителя (Δpвх.о ) и горючего (Δpвх.г ) могут быть представлены
уравнениями

На двигателе проводится испытание, с изменяемыми входны6
ми давлениями компонентов топлива. По результатам испытаний
на каждом из режимов определяются значения

,           ,           ,            .

Данные для расчета поправки по входным давлениям компо6
нентов, полученные в результате проведения двух испытаний на
разных двигателях, сведены в таблицу 1 (для окислителя) и табли6
цу 2 (для горючего):

В соответствии с проведенным расчетом, были найдены и ос6
реднены (по результатам двух испытаний) коэффициенты, учитыва6
ющие влияние входных давлений компонентов на тягу и соотноше6
ние компонентов топлива

= 0,00015;                = 60,00003;

= 0,054;                    = 60,028.

Для подтверждения полученных данных был проведен экспе6
римент по "парированию" влияния входных давлений компонен6

тов на тягу и соотношение компонентов. При входном давлении
окислителя 3,5 кгс/см2 на режиме 27 % по тяге были обеспечены
значения R = 27,3 % и Km = 2,8. С 80 секунды увеличивалось вход6
ное давление окислителя на данном режиме до 8,35 кгс/см2, рост
давления сопровождался ростом значения тяги и соотношения
компонентов до величины R = 28 % и Km = 3,079 соответственно.
Со 140 секунды учитывалась поправка для "парирования"влияния
входных давлений, полученная экспериментальным методом. Со
150 секунды увеличивалось входное давление горючего с величи6
ны 1,7 кгс/см2 до 3,8 кгс/см2, что было учтено поправкой. В конце
участка роста входных давлений компонентов значение Km = 2,8,
что и было реализовано первоначально на 80 секунде (рис. 4, 5).

Выводы
1. Выявлено существенное влияние давлений компонентов на

входе вдвигатель при его работе на низких режимах (R < 30 %).
2. Определены коэффициенты влияния величин входных дав6

лений компонентов на изменение соотношения компонентов Km
при работе на низких режимах.

3. Экспериментальным путем подтверждена возможность
"парирования" влияния входных давлений компонентов на тягу и
соотношение компонентов двигателя.                                             

Связь с автором: e�mail: pushcarev@hotmail.com
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Рис. 4. График изменения входных давлений и соотношения компонен

тов топлива с учетом поправки по входным давлениям компонентов

Рис. 5. График изменения входных давлений и тяги 
с учетом поправки по входным давлениям компонентов
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науканаука

NVIDIA представила графический про6
цессор NVIDIA® Tesla® K40 6 самый мощный
в мире ускоритель из когда6либо созданных,
который обеспечивает экстремальную про6
изводительность в широком спектре науч6
ных, инженерных, корпоративных и HPC6при6
ложений.

Tesla K40 обладает вдвое большим объ6
емом памяти и на 40 % быстрее предшест6
венника Tesla K20X, а также в 10 раз быст6
рее самого мощного на сегодня CPU, явля6
ясь первым в мире и самым мощным ускори6
телем, оптимизированным для анализа боль6
ших объемов данных и масштабных научных
исследований.

"GPU6ускорители уже массово применя6
ются для супервычислительных и HPC6задач,

позволяя инженерам и ученым быстро полу6
чать новые результаты и совершать научные
открытия, 6 сказал Сумит Гупта (Sumit Gupta),
директор направления Tesla Accelerated
Computing в NVIDIA. 6 С передовой произво6
дительностью и увеличенным объемом памя6
ти процессора Tesla K40 компании могут
быстро обрабатывать огромные массивы
данных, генерируемых приложениями для
анализа Big Data".

Графический процессор Tesla K40, ос6
нованный на архитектуре NVIDIA Kepler™ 6
самой мощной и эффективной архитектуре в
мире 6 превосходит все существующие уско6
рители по двум основным показателям вы6
числительной производительности: 4,29 те6
рафлопс в вычислениях с одинарной точ6

ностью и 1,43 терафлопс в вычислениях с
двойной точностью.

Ключевые особенности ускорителя
Tesla K40:

6 12 ГБ скоростной памяти GDDR5 для
обработки вдвое больших объемов данных и
их быстрого анализа;

6 2880 параллельных ядер CUDA® обес6
печивают ускорение работы приложений до
10 раз по сравнению с CPU;

6 динамический параллелизм позволяет
GPU6потокам создавать новые потоки для
быстрой и легкой работы с адаптивными и
динамическими структурами данных;

6 поддержка интерфейса PCIe 36го поко6
ления ускоряет передачу данных вдвое по
сравнению с PCIe 2.                                       

ИНФОРМАЦИЯ: Самый мощный ускоритель NVIDIA
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Работа ракетного двигателя на твердом топливе отличается
от работы ЖРД тем, что она всегда проходит в нестационарном
режиме. Невозможно выделить временные интервалы, где пара6
метры остаются постоянны и не зависят от времени. Да, конечно,
можно так подобрать заряд, чтобы давление во всё время рабо6
ты РДТТ будет постоянно, но это еще не значит, что при этом ос6
танутся постоянными другие параметры. Например, изменение
проходных сечений в камере сгорания двигателя за счет выгора6
ния заряда приводит к деформации поля течения продуктов сго6
рания. При этом изменяются особенности течения, возникают но6
вые направления потоков, появляются новые или пропадают ста6
рые вихри, жгуты, винтовые течения. То есть, другими словами,
турбулентность в процессе работы камеры сгорания постоянно
меняется. Это изменение естественно носит локальный характер
и в различных областях камеры все происходит по6разному.

Традиционно принято считать, что проблем в камере сгора6
ния РДТТ нет. Это и понятно 6 рассчитай заряд и по одномерной
методике выпусти продукты сгорания через сопло. Главное, не за6
будь, не упусти потери полного давления. Более сложная картина,
конечно, формируется около дозвуковой части соплового блока.
Там действительно возникают встречные потоки, могут возникать
тороидальные вихри и все такое прочее, но все это не те пробле6
мы, которые являются лимитирующими. Как правило, при разгаре
заряда они исчезают. Более стесненные условия для потока пере6
ходят в более свободные 6 и турбулентность упрощается. Высоко6
дифференцированные составляющие турбулентности, такие как
торсионные жгуты и сложные винтовые течения "разглаживаются"
и поток стремится к ламинарному. Но в начале работы РДТТ нуж6
но внимательно следить за процессами, которые могут привести к
нерасчетным и даже аварийным ситуациям. Это 6 процессы выхо6
да на режим, сопровождающиеся гидроударом от продуктов сго6
рания воспламенителя и возможное возникновение высокочас6
тотных и низкочастотных колебаний движущийся среды. Послед6
няя ситуация возникает в случае неправильно спроектированного
заряда. Ведь известно, например, что в зарядах со щелями (рис. 1)
образуются сложные вихревые течения, заставляющие колебать6
ся перья заряда. Это неоднократно отмечалось в литературе. Так,
упомянутые выше процессы в дозвуковой части сопла, со своей
сложной встречной структурой потоков, или результат использо6
вание двухсоставных зарядов с сильно различающимися скорос6
тями горения. Там, на разделительной линии могут формировать6

ся не только градиентные волны Кельвина6Гельмгольца, но и об6
разовываться срывные циклические течения, генерирующие уже
акустическую циклику. Таким образом: 

1. Необходимо знать 6 будет ли при запуске двигателя появ6
ляться динамика переходного процесса, и насколько это опасно
для целостности РДТТ; и 

2. Хорош ли заряд (или в целом двигатель) с точки зрения, нап6
ример, ВЧ6устойчивости.

О прогнозе неустойчивости РДТТ
В ракетном двигателе твердого топлива в качестве камеры

сгорания (в классическом ее понимании) представляется поверх6
ность горения заряда, ограничивающая свободный объем, запол6
ненный продуктами сгорания. При этом бессмысленно говорить о
постоянной форме камеры и в расчетах следует учитывать дина6
мику ее изменения.

В каждый момент работы двигателя этот объем увеличивает6
ся и поле течения меняется, что необходимо учитывать при рас6
чете акустических параметров и прогнозе неустойчивой работы
РДТТ. Если ЖРД сразу заработал в неустойчивом режиме, то
этот двигатель изначально не годен для эксплуатации. Но! Если в
РДТТ в процессе изменения формы камеры в том последнем по6
нимании возникают на некоторое время конфигурации, которые
провоцируют неустойчивость, то это еще не повод браковать
двигатель. Такая ситуация представлена на рис. 2. Виден учас6
ток с автоколебаниями. Теперь все зависит, насколько этот
участок продолжителен.

Каким же образом прогнозировать, когда и на какое время
возникает неустойчивая ситуация? Для этого необходимо рассчи6
тать поле течения продуктов сгорания по времени V = V (x, y, z, τ ).
То есть нужно найти в каждой точке пространства камеры сгора6
ния абсолютное значение скорости истечения для каждого выго6
ревшего слоя заряда. Расчет весьма желательно проводить с ис6
пользованием феноменологических уравнений Навье6Стокса, так
как результаты должны зависеть от молекулярной вязкости (ν ) и

Юрий Михайлович Кочетков, д.т.н.

Теоретический анализ динамических ситуаций показал, что работа ракетного двигателя на твердом топливе всегда
проходит в нестационарном режиме. Необходимо проводить корректный расчет с привлечением нестационарных
уравнений Навье�Стокса и определять поля скоростей в зависимости от всех трех координат x, y, z и времени. Показа�
но, что неустойчивость в РДТТ может быть временная и не повлиять на состояние материальной части двигателя. Раз�
работан метод расчета кривой " пушечного" выхода на режим с динамическим последействием. Разработан метод для
определения импеданса и скорости распространения волновых возмущений в каналах зарядов из смесевых твердых
топлив крупногабаритных РДТТ.

ТУРБУЛЕНТНОСТЬ 
И ДИНАМИЧЕСКИЕ РЕЖИМЫ В РДТТ.

ИМПЕДАНС ПЕТРОВА

наука

Рис. 2. Примеры неустойчивых режимов работы РДТТРис. 1. Примеры форм заряда РДТТ
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сжимаемости. Понятно, что без сжимаемости говорить о возник6
новении колебаний бессмысленно. Дальнейший алгоритм расче6
та известен [1] и заключается он в нахождении в каждой точке
пространства камеры сгорания критерия Филина6Зенина, кото6
рый не должен превышать некоторой критической величины, без
которой колебательные решения векторного уравнения Навье6
Стокса невозможны. В самом общем виде это необходимое усло6
вие имеет вид

где ν 6 абсолютное значение скорости газового потока. Дос6
таточным условием будет постоянство rotν.

Далее выстраивается зона неустойчивости, где ФZ > 1/4 .
Эти области являются потенциальными акустическими излу6

чателями. Причем, необходимые и достаточные условия указыва6
ют на присутствие автоколебаний. Теперь если эти акустические
излучатели будут работать в когерентном режиме и фазы у них
будут совпадать, то возникнет фундаментальный нелинейный эф6
фект синхронизации, когда общая масса колеблющегося газа
внутри камеры сгорания начинает колебаться в одном ритме с
одинаковой частотой. Эта частота и будет характеризовать резо6
нансную частоту, которая приводит к неустойчивости всего двига6
теля. Нахождение этой частоты можно осуществить, используя ге6
неральную последовательность синхронных частот Слесарева6
Тарарышкина [2]. При этом следует иметь в виду, что первая синх6
ронная частота этой последовательности является ведущей и, в
основном, она определяет звук. Все последующие частоты ей как
бы аккомпанируют.

Примером неустойчивой работы РДТТ была ситуация, в кото6
рой оказался В.А. Пинт (рис. 3). Исследуя возгорание зарядов при
низком давлении на безметальном топливе, он неожиданно полу6
чил исторический результат. О колебаниях при выходе на режим
будет сказано позже, а вот по маршевому режиму заметим, что
он получил осциллографическую запись, имеющую строгую цик6
лику. Очевидно, что были получены низкочастотные колебания
потока, которые инициировало циклическое горение топлива. О
механизме возникновения такого горения мы говорить не будем,
но отметим, что если бы не мощная металлическая конструкция
модельного двигателя, неизбежно произошла бы авария.

Учитывая сказанное выше и по причине относительной прос6
тоты конструкции, отработку РДТТ на наличие ВЧ6устойчивости
целесообразно проводить комплексно, в отличие от ЖРД, где ло6
гично камеру отрабатывать автономно.

Расчет воспламенителя. Выход РДТТ на режим
Для того чтобы запустить двигатель необходимо запальное

устройство. Самые разнообразные конструкции запальников
предполагают возможность воспламенения зарядов практичес6
ки любых конфигураций. Важным при разработке запальника
является правильный выбор массы воспламенительного устрой6

ства. Из литературы известно большое число методов и спосо6
бов расчета массы воспламенительного заряда. Все эти методы
эмпирические. Они разработаны для различных конкретных дви6
гателей, а не для той единственной уникальной специфической
установки, результаты экспериментов на которой можно было
бы распространить на все случаи. Характерной особенностью
таких методик является большое количество, как правило, раз6
мерных коэффициентов. Однако среди обилия рекомендаций и
директив для конкретных штатных запальников можно выделить
некоторые общие закономерности, полезные при выборе массы
воспламенительного заряда. В работе [3] на многочисленных
примерах двигателей разной размерности доказано, что масса
воспламенителя должна быть тем больше, чем больше величина
свободного объема камеры сгорания РДТТ

Специально проведенные автором работы на двигателях с
различными габаритами и различными составами воспламените6
лей и топлив показали также, что масса воспламенителя пропор6
циональна первой степени номинального давления в камере Рк ,
ожидаемого после запуска. Была получена универсальная фор6
мула, которая в дальнейшем показала весьма прогнозируемые
результаты для будущих изделий

Формула была получена с помощью специальных отстрелов
запальных устройств при различных свободных объемах в пустых
камерах. Причем, длина и диаметр камеры примерно не выходи6
ли за соотношение 2:1. Это было сделано с учетом того, что если
в будущем потребуется расчет длинномерных камер, то данный
размер будет своеобразным квантом. Целью отстрелов было по6
лучение коротких импульсов и определение амплитудных значе6
ний по давлению и продолжительности выхода давления на мак6
симальное значение. Кривая выхода на режим вначале имела по6
логий подъем, переходящий в достаточно протяженный практи6
чески прямолинейный рабочий участок с перегибом и далее весь6
ма пологий выход на максимальное значение. Эта кривая была
идентифицирована как кривая насыщения. Ее математическое
описание было заимствованно из работы [4], где подобная кри6
вая была получена из закона Аррениуса и отнормирована для
решения различных физических задач. При этом полученная
функция нормального насыщения применительно к данной задаче
имела следующий вид

где τ = τ /τВ и τВ 6 время воспламенения заряда.
После чего величину давления в области выхода на режим в

любой момент времени стало возможным определить по формуле
Р = РК ⋅ ψ (τ ).
Обычно в экспериментах дают амплитудный запас равный

~10…20 % от РК.
Если воспламенитель выбран неправильно, и массы для пол6

ного воспламенения не хватает, то двигатель может не воспламе6
ниться. Если же воспламенителя взято больше, то после его сра6
батывания может возникнуть колебательный режим и даже неус6
тойчивость. На рис. 4 представлен поистине хрестоматийный ре6
зультат, иллюстрирующий “пушечное” воспламенение и последу6
ющее горение кусков топлива в процессе разрушения двухсос6
тавного заряда.

Следует отметить, что если система ВЧ6устойчива, то есть ус6
тойчива к акустическим возмущениям, то даже жесткое воздей6
ствие на систему не приведет к автоколебаниям. При этом систе6
ма воспримет первоначальную амплитуду и начнет колебаться,
но благодаря своим внутренним свойствам, а именно, из6за вяз6
кости и кривизны линий тока [5], система со временем подавит эти

наука
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ν
rot2ν
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Рис. 3. Низкочастотная неустойчивость (автор В.А. Пинт)
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колебания и выйдет на номинальный режим. Методика расчета
таких колебаний приведена в [5] и сводится к нахождению реше6
ния главного уравнения колебательного звена с постоянной пра6
вой частью (условие гидроудара). Решением этого уравнения яв6
ляется

Р = Аsin(ω 0τ + ϕ ) + РК.
Здесь под амплитудой понимается превышение давления от

воспламенителя над номинальным значением. Остальные пара6
метры, входящие в данное уравнение, рассчитываются по анало6

гии со случаем при автоколебательном режиме. На рис. 5 предс6
тавлен расчетный результат, иллюстрирующий возможную дина6
мику выхода РДТТ на режим.

Импеданс Петрова
Алексей Алексеевич Петров 6 известный в России и за рубе6

жом специалист по проблемам акустической неустойчивости ка6
мер сгорания РДТТ [6]. Автор работ по нестационарным вибро6
импульсным процессам в камерах сгора6
ния РДТТ при стендовых и летных испыта6
ниях. Провел систематические исследова6
ния по воздействию мелкодисперсных час6
тиц на акустические колебания в камере
сгорания с целью их устранения. Он впер6
вые объяснил явление флаттера сверхзву6
ковых сдвигаемых сопловых насадков.
Применительно к РДТТ определил понятие
акустического импеданса для учета подат6
ливости стенок заряда при воздействии на
него акустических нагрузок. В последние
годы Алексей Алексеевич занимается динамической устойчи6
востью работы узлов железнодорожных транспортных средств в
рамках конверсии.

Для многих вопросов динамики сжимаемых сред имеет значе6
ние величина, называемая акустическим импедансом. Формаль6

но она записывается как произ6
ведение плотности на местную
скорость звука. По существу это
6 мера жесткости среды, то есть
суммарное сопротивление ди6
намическим процессам. Запись
в виде двучлена подразумевает
идеальные условия течения жид6
костей и газов по каналам, ка6
мерам и соплам. Но уже в нача6
ле двадцатого века великим
российским ученым Н.Е. Жуковс6
ким было обращено внимание
на особенности течений жид6
костей в каналах с податливыми
стенками. Жуковский предложил
учитывать податливость стенок и
по аналогии с методом Кортевега была получена зависимость
скорости звука с учетом жесткости материала конструкции. Это
были чугунные трубы от московского водопровода. Принимая
выдвинутую Жуковским идею как начальную посылку, А.А. Петров
применительно к условиям РДТТ получил формулу для скорости
звука при течении продуктов сгорания внутри канала заряда. Для
определения скорости распространения волн в канале заряда
была рассмотрена ситуация, когда канал считался трубой с бес6
конечно толстой стенкой и с весьма низким модулем упругости
материала твердого топлива. Опираясь также на формулу Корте6
вега и специальные опыты, которые Петров провел с различными
составами твердого топлива, он получил зависимость для скорос6
ти распространения звука вдоль твердотопливного заряда

Это дало возможность вычислить скорость звука при течении
продуктов сгорания (без частиц) с учетом податливости заряда

Главным отличительным признаком продуктов сгорания РДТТ
является их конденсированная фаза. Учет ее в практических рас6
четах осуществляется введением понятия псевдогаза и записыва6
ется следующим образом:

аПГ = а/ √16 z 6 скорость звука для псевдогаза;
ρПГ = ρ (1 6 z ) + ρР z 6 плотность псевдогаза.
С учетом изложенного выше формула для расчета акустичес6

кого импеданса была записана в виде

Расчеты, выполненные А.А. Петровым с применением полу6
ченных формул дали хорошее совпадение с результатами испыта6
ний натурных РДТТ. Сравнение проводилось с результатами изме6
рений акустических колебаний различных мод.                            
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Успешные запуски американских искусственных спутников
Земли (ИСЗ) "Авангард" (в марте 1958 г., в феврале и сентябре
1959 г.) и "Эксплорер" (в январе, марте и июле 1958 г., а также в ав6
густе и октябре 1959 г.) несколько успокоили общественное мнение
США, но выполняемые ими научно6технические программы явно ус6
тупали советским ИСЗ.

Проиграв приоритет в запуске первого ИСЗ, руководство
НАСА приняло решение не вступать в конкуренцию с СССР в об6
ласти запусков ИСЗ, а сосредоточить основное внимание на орга6
низации работ по исследованиям Луны. Для реализации этой зада6
чи НАСА разработало первую в США лунную программу с претен6
циозным наименованием "Пионер". Программа имела государ6
ственную значимость, в марте 1958 г. её утвердил президент Д. Эй6
зенхауэр. С целью ускорения создания космических РН, способных

доставить космический аппарат (КА) на Луну
или в её окрестности, применялась широко
распространённая в то время в США мето6
дика: на первые и вторые ступени РН уста6
навливались ЖРД от находящихся в эксплуа6
тации ракет военного назначения "Редсто6
ун", "Юпитер", "Атлас", "Тор", третьи и, если
требовалось, четвёртые ступени оснаща6
лись имеющимися твёрдотопливными двига6
телями. Такие же двигатели применялись в
качестве стартовых ускорителей на первых
ступенях некоторых из указанных ракет.

Несмотря на такую, казалось бы безот6
казную методику создания космических РН,
первые четыре пуска по программе "Пио6

нер", состоявшиеся в августе, октябре, нояб6
ре и декабре 1958 г., оказались неудачны6
ми. Относительно успешным можно считать
пятый пуск, проведённый 3 марта 1959 г. На
этот раз КА "Пионер", в нарушение полёт6
ной программы, пролетел на значительном
расстоянии от Луны и стал искусственным
спутником Солнца. Всего в 195861960 гг.
было проведено 8 пусков КА "Пионер" и ни
один из них не выполнил полётного задания,
причины были разные, а результат один и
тот же.

Это не могло удовлетворить руковод6
ство НАСА и оно поручило разработать но6
вую программу исследований Луны. В каче6
стве носителя космических объектов была
использована трёхступенчатая ракета "Ат6
лас6Эйбл" 6 модернизированная под косми6
ческие запуски боевая ракета "Атлас" с раз6
гонным твёрдотопливным блоком "Альтаир". Ракета могла выводить
в космическое пространство полезную нагрузку массой до 180 кг.
Целевая задача этой программы 6 получение телевизионного изоб6
ражения поверхности Луны, обнаружение магнитного поля Луны,
изучение космических лучей и другие исследования в космическом
пространстве. Однако все 3 пуска "Атлас6Эйбл", проведённые с
сентября 1959 г. по декабрь 1960 г., оказались неудачными и рабо6
ты по этой программе были прекращены.

В этот же период времени в Советском Союзе велись запус6
ки космических аппаратов
также по программе иссле6
дования Луны. Космические
аппараты так и назывались 6
"Луна". Результаты пусков
были более успешными, чем
у США по программе "Пио6
нер". Так, стартовавший
2.01.59 г. КА "Луна61" массой
360 кг пролетел вблизи Луны и
вышел на орбиту вокруг Солн6
ца. Пущенный 12.09.59 г. КА
"Луна62" доставил на поверх6
ность Луны вымпелы, а стар6
товавший 4.10.59 г. КА "Лу6
на63" выполнил фотографи6
рование невидимой с Земли стороны Луны и транслировал фотог6
рафии на Землю.

Сопоставление результатов пусков КА "Луна" и "Пионер" пос6
лужило, видимо, основанием для перерыва в работах по програм6
ме "Пионер" до декабря 1965 г., которые возобновились с исполь6
зованием других РН и продолжались до 1973 г.Старт РН “Атлас
Д”

Макет ИСЗ “Эксплорер
1” с четвертой ступенью (вверху).
Внизу вторая ступень, в центре которой размещена третья ступень.

Справа 
 американские инженеры у макета спутника

РН “Юпитер”

Первая фотография обратной стороны Луны
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Параллельно с работами по исследованию Луны автоматичес6
кими космическими аппаратами, в США развёртывались научно6
технические программы по запуску человека в космическое прост6
ранство. Летающий в космосе человек 6 это реальное воплощение
тысячелетней мечты многих поколений, нашедшей отражение в ми6
фах, сказаниях, научно6фантастических романах и кинофильмах.
Все предыдущие научно6технические работы в области космической
техники являются прологом для осуществления космического полёта
человека. Это то, что, собственно, и обознается термином "космо6
навтика". Для НАСА полёт человека являлся не только свершением
выдающегося научно6технического достижения мирового значения,
это была реальная возможность одержать впечатляющую и безус6
ловную победу в космической гонке с СССР.

Аналитики НАСА понимали: если имеющуюся у "советов" двухс6
тупенчатую космическую ракету, способную выводить на околозем6
ную орбиту КА массой в 1,5 т, оснастить третьей ступенью, то этого
будет достаточно для выведения на орбиту пилотируемого косми6
ческого корабля. И что это может произойти в ближайшие 364 года.
Аналитики НАСА не ошиблись. В СССР после успешного запуска
15 мая 1958 г. третьего ИСЗ массой почти 1,4 т приступили к расчёт6
но6проектным работам по обеспечению выведения человека в кос6
мическое пространство. Уже в ноябре 1958 г. Совет главных
конструкторов принял решение о начале проведения опытно6
конструкторских работ по созданию пилотируемого космического
корабля и ракеты6носителя, получившей наименование "Восток".
Двигатель третьей ступени этой РН был разработан в рекордно ко6
роткие сроки при кооперации ОКБ61 и ОКБ главного конструктора
С.А. Косберга.

РН "Восток" могла выводить на околоземную космическую ор6
биту объект массой 4,5…4,7 т. После утверждения эскизного проек6
та РН "Восток" последовал выпуск ряда правительственных поста6
новлений, утверждающих предлагаемую последовательность работ
в обеспечение успешного пилотируемого полёта. В рамках подго6
товки этого полёта в октябре6ноябре 1959 г. состоялся отбор лётчи6
ков истребительной авиации в состав первого отряда космонавтов.

Лётная отработка РН "Восток" началась 15 мая 1960 г. пуска6
ми экспериментального корабля6спутника КС1К. Затем последова6
ло ещё 6 экспериментальных пусков с собаками на борту, два пос6
ледних 6 с катапультированием "Ивана Ивановича" 6 манекена кос6
монавта. Из этих семи пусков два было аварийных 6 второй и пятый.

О начале проведения работ по программе запуска человека в
космос советская и мировая общественность информировалась со6
общением в газете "Правда". Так, 16 мая 1960 г., на следующий
день после первого экспериментального запуска РН "Восток" с ко6
раблём6спутником появилось сообщение: "В течение последних лет
в Советском Союзе проводятся научно6исследовательские и опыт6
но6конструкторские работы по подготовке полёта человека в кос6
мическое пространство. 15 мая 1960 г. осуществлён запуск косми6
ческого корабля на орбиту Земли. Вес корабля6спутника без пос6
ледней ступени ракеты6носителя составляет 4 т 540 кг…".

Такая же информация сообщалась ТАСС после запусков 2, 3, 4
и 5 кораблей6спутников. После успешного проведения шестого
(9.03.61 г.) и седьмого (25.03.61 г.) пусков, третьего апреля 1961 г.
состоялось заседание Президиума ЦК КПСС, на котором было при6
нято Постановление "О запуске космического корабля6спутника с
космонавтом на борту", 86го апреля на заседании Госкомиссии
Ю.А. Гагарин был утверждён первым космонавтом, его дублёром 6
Г.С. Титов и дублёром дублёра Г.Г. Нелюбов.

12 апреля 1961 г. Ю.А. Гагарин совершил свой исторический
виток вокруг Земли.

В это же время в США также велись интенсивные работы по
осуществлению запуска в космическое пространство своего астро6
навта. Для реализации этой задачи НАСА в декабре 1958 г. разра6
ботало программу создания одноместного пилотируемого косми6
ческого корабля (КК) "Меркурий". В качестве РН использовались мо6
дифицированные под космические запуски боевые ракеты "Редсто6
ун" (для суборбитальных полётов) и ракеты "Атлас" ( для орбитальных
полётов). Масса КК "Меркурий" составляла 1355 кг.

В апреле 1959 г. американская пресса опубликовала план осу6
ществления программы "Меркурий": в течение июня6сентября
1959 г. проводятся экспериментальные пуски кораблей "Меркурий"
с обезьянами и другими животными, а с 9 октября начинаются пуски
кораблей, пилотируемых человеком. Всего планировалось провести
7 суборбитальных полётов, 263 из них 6 в пилотируемом варианте.
Для участия в пилотируемой части программы "Меркурий" в апреле
1959 г. был сформирован отряд астронавтов из 7 лётчиков6испыта6
телей. Однако выполнить столь оптимистические планы не удалось,
лётные испытания по программе "Меркурий" начались только летом
1960 г. Первые запуски кораблей МА61 ("Меркурий"6"Атлас")
29.06.60 г. и МР61 ("Меркурий"6"Редстоун") 21.11.60 г. в беспилот6
ном варианте оказались неудачными. Потребовалась существен6
ная доработка космического корабля. А в Советском Союзе в пери6
од с мая по декабрь 1960 г. состоялось 5 пусков кораблей6спутни6
ков, о чём ТАСС широко информировал мировую общественность.
И опять руководству НАСА и президенту США пришлось успокаи6
вать общественное мнение. В новогоднем интервью корреспонден6
ту агентства "Ассошиэйтед Пресс" Вернер фон Браун заявил: "В но6
вом 1961 г. на орбиту вокруг Земли возможно будет запущена ра6
кета с американцем на борту, а американская ракета без человека
достигнет Луны". В начале января 1961 г. уходящий в отставку пре6
зидент Д. Эйзенхауэр пообещал Конгрессу, что первый орбиталь6
ный полёт астронавта состоится не позднее 25 апреля 1961 г.

После устранения технических неполадок работы по програм6
ме "Меркурий" продолжились, следующие два запуска кораблей
(31.01.61 г. с обезьяной на бор6
ту и 21.02.61 г.) были успешны6
ми. Последующий за ними за6
пуск 25.04.61 г. оказался ава6
рийным. Но даже успешное бы
проведение этого пуска не ме6
няло общей ситуации в борьбе
за приоритет в запуске челове6
ка в космическое пространство,
т.к. 12 апреля 1961 г. советский
космонавт Ю.А. Гагарин совер6
шил полёт по космической ор6
бите и приземлился на террито6
рии СССР. Весь мир восторгал6
ся новым успехом советской на6
уки и техники, руководители
многих государств прислали
свои поздравления. Не остался
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в стороне и новый президент США Джон Кеннеди: "Народ Соеди6
нённых Штатов разделяет удовлетворение народа Советского Со6
юза в связи с благополучным полётом астронавта, представляю6
щим собой первое проникновение человека в космос".

Получив очередной болезненный укол по честолюбию, амери6
канцы форсировали работы по программе "Меркурий". Несмотря
на аварийный пуск 25.04.61 г., следующий суборбитальный полёт
был совершён 05.05.61 г. в пилотируемом варианте с участием аст6
ронавта А. Шепарда. Высота и дальность полёта по баллистической
кривой составили 187 и 486 км, продолжительность полёта от стар6
тового сооружения до приводнения в океане 6 15 мин. 22 с. С этим
полётом связана некая историческая коллизия. По правилам, при6
нятым в американской космонавтике, космос начинается с высоты,
превышающей 80 км. Это послужило основанием засчитать полёт
А. Шепарда в качестве космического, а самого пилота, несмотря
на кратковременность пребывания в космическом пространстве 6
астронавтом. Более того, Шепард в американской истории кос6
монавтики официально считается вторым в мире человеком, побы6
вавшим после Ю.А. Гагарина в космосе. Напомню, что в нашей
истории вторым космонавтом считается Г.С. Титов, который 667 ав6
густа 1961 г. в течение более 25 часов находился на космической
орбите. Поскольку общепринятых критериев для определения зва6
ния космонавта или астронавта не существует, каждая сторона
имеет право на свою точку зрения.

Полёт А. Шепарда вызывает у меня ещё один вопрос: что зас6
тавило руководителей НАСА и, наверное же, нового президента
США Дж. Кеннеди пойти на риск при запуске корабля "Меркурий"
с человеком спустя всего 10 дней после предшествующего аварий6
ного пуска? Спешить6то уже не было необходимости, приоритет
вывода американского астронавта в космическое пространство
был уже утрачен, а возможная гибель астронавта нанесла бы ещё
больший урон научно6техническому и политическому престижу
США. И тем не менее такое решение было принято. Конечно, по6
бедителей не судят. От собственной оценки такого решения воз6
держусь, т.к., не располагая информацией о причинах аварии и
принятых мерах по их устранению, делать выводы не корректно.
Напомню только, что в советской космонавтике в те годы "зачёт6
ный" пуск разрешалось осуществлять только после проведения не
менее двух подряд успешных пусков. Так было с запуском первого
ИСЗ, так же и с полётом Ю.А. Гагарина.

Вернёмся к истории выполнения программы "Меркурий". Сле6
дующий суборбитальный полёт совершил 21.07.61 г. В. Гриссом по
такой же, как у А. Шепарда баллистической траектории. Этими по6
лётами программа суборбитальных полётов была завершена, нача6
лись орбитальные полёты.

Первые два полёта корабля "Меркурий" по околоземной орби6
те проводились в беспилотном варианте (второй 6 с обезьяной), пос6
ледующие четыре полёта (с 106го по 136й) проводились с астронав6
тами. И первым американским астронавтом, совершившим
20.02.62 г. полёт вокруг Земли стал Дж. Гленн. За ним последовали
полёты М. Карпентера, У. Ширра, Г. Купера. На этом программа
"Меркурий" была завершена. В американской истории космонавти6
ки это была очередная страница прогресса, но достичь главной це6
ли 6 опередить СССР 6 не удалось.

Предвыборные обещания совершить рывок в соревновании с
СССР по освоению космического пространства заставили Дж.
Кеннеди критически оценить начатую до него программу "Мерку6
рий", которая уступала по своим техническим характеристикам со6
ветской программе "Восток". И Кеннеди не стал дожидаться завер6
шения программы "Меркурий". Он принял решение играть на опе6
режение конкурента. А для этого нужно было разобраться с воз6
можностями американской космической техники и имеющимися и
планируемыми космическими программами. В связи с этим, не оста6
навливая работ по программе "Меркурий", по горячим следам оче6
редного успеха конкурента президент Дж. Кеннеди 20 апреля
1961 г. дал поручение вице6президенту Л. Джонсону: "Я хочу, чтобы
Вы как председатель Совета по космосу возглавили проведение
всестороннего анализа наших позиций в исследовании и использо6

вании космоса". Поручение сопровождалось рядом вопросов, на
которые требовалось дать ответы:

6 имеется ли у США космическая программа, способная обес6
печить впечатляющие результаты в ближайшем будущем;

6 интенсивно ли ведутся работы по космическим программам,
обеспечивающих опережение аналогичных работ в СССР;

6 смогут ли США обогнать СССР в осуществлении пилотируе6
мого полёта на Луну;

6 какому типу двигателей следует отдать предпочтение в перс6
пективных разработках;

6 какие потребуются расходы для реализации программы, поз6
воляющей опередить космические достижения СССР.

Из всех авторитетных американских специалистов в области
космонавтики Л. Джонсон выбрал В. фон Брауна и поручил ему под6
готовить доклад о состоянии дел и перспективах американской кос6
монавтики, включив в него ответы на вопросы президента.

В докладе фон Браун сопоставил возможности советской и
американской космической техники. Проведя анализ энергетичес6
ких характеристик ракеты, доставившей на орбиту Гагарина, фон
Браун так оценил её потенциальные возможности: ракета способна
выводить на околоземную орбиту полезную нагрузку массой не бо6
лее 6 т, что позволяет в ближайшем будущем обеспечить орбиталь6
ный полёт экипажу в 263 человека; совершить мягкую посадку на по6
верхность Луны беспилотному космическому аппарату; выполнить
облёт Луны беспилотным космическим аппаратом с последующим
возвращением и посадкой его на Землю. Но для полёта человека на
Луну, высадки на её поверхность и возвращения на Землю требует6
ся более мощная ракета.

Анализируя возможности имеющейся у США ракетно6косми6
ческой техники, фон Браун отметил, что в настоящее время в распо6
ряжении США не имеется научно6технических программ и косми6
ческих средств выведения, способных перехватить лидерство у
СССР и добиться впечатляющего мировую общественность успеха.
В то же время он отметил, что у США есть отличные шансы одержать
победу над СССР, совершив первыми высадку американских астро6
навтов на Луну. Для этого нужно разработать специальную целевую
программу и ударными темпами её выполнить. В таком случае зада6
ча полёта на Луну может быть осуществлена в 1967668 г.

Доклад был представлен президенту Дж. Кеннеди и использо6
ван при подготовке послания президента Конгрессу США о прово6
димых мероприятиях в области авиации и космонавтики в 1961 г.
Это послание называлось "О неотложных национальных потреб6
ностях". Обращаясь 25 мая 1961 г. к Конгрессу, и, опосредованно,
к американскому народу, президент провозгласил: "…драматичес6
кие достижения в космосе в последние недели должны создать у
всех нас ясное представление, как это было после спутника в
1957 г., что эта деятельность оказывает воздействие повсюду на
планете на умы людей, задумывающихся над тем, какую дорогу им
следует выбрать.[...] Сейчас время сделать большой шаг, время для
более великой новой Америки, время для американской науки за6
нять ведущую роль в космических достижениях, которые могут дать
ключ к нашему будущему на Земле… Я считаю, что наша страна
должна поставить перед собою цель до окончания текущего деся6
тилетия высадить человека на Луне и благополучно вернуть его на
Землю. Ни один космический проект в этот период не будет более
впечатляющим для человечества или более важным в плане долгос6
рочного освоения космоса и ни один из них не будет столь дорогос6
тоящим и сложным для реализации".

Следует обратить внимание, что президент провозгласил не
расширение возможностей космических исследований при полётах
на Луну, он однозначно рассматривал посещение Луны американс6
кими астронавтами как осуществление государственной политичес6
кой стратегии путём демонстрации превосходства США в космо6
навтике, самом престижном научно6техническом направлении того
времени. Это был политический заказ, адресуемый американской
науке и промышленности, и одновременно призыв к американскому
народу поддержать Лунную программу: "Каждый американец дол6
жен внести свой вклад в успешное осуществление этого полёта".
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Этот лозунг ложился в хорошо подготовленную почву. Позиция Дж.
Кеннеди поднять международный престиж США посещением аме6
риканскими астронавтами Луны получила горячую поддержку у
всех слоёв населения. Следует отметить, что в США с детских лет
воспитывается чувство гордости за свою страну, а представители
научной среды, в первую очередь астрофизики, астрономы, геоло6
ги надеялись получить новые для науки эксклюзивные сведения.
Большой профессиональный интерес к полётам на Луну проявили
и военные. Так, по мнению представителя Пентагона "захват "лун6
ных территорий" должен стать основной целью внешней политики
США, поскольку "лунная крепость" может решить исход соперни6
чества на Земле". А генерал из Управления специальных вооруже6
ний, выступая на слушаниях в Конгрессе, заявил: "Мне ненавистна
сама мысль о том, что русские первыми высадятся на Луне. Госуда6
рство, которое окажется там первым, вероятно, получит в своё
распоряжение решающие преимущества над любым потенциаль6
ным противником".

Поставленная президентом целевая задача получила поддерж6
ку Конгресса, который принял решение о выделении необходимого
финансирования, и вскоре стала общенациональной идеей. О зна6
чимости для США Лунной программы свидетельствует её продолже6
ние и после трагической гибели в ноябре 1963 г. президента Дж.
Кеннеди, инициатора этих работ. Часто бывает так, что со сменой в
стране лидера меняется и главное направление в государственной
политике. На этот раз в США этого не произошло, во всяком случае,
с работами по Лунной программе. Новый президент Л. Джонсон,
будучи до этого сенатором, а затем вице6президентом, принимал
активное участие в развитии космонавтики в США. В ранге прези6
дента в очередном послании Конгрессу он "отчитался" о достигну6
тых результатах в 1963 году и подчеркнул: "Достижение успехов в
освоении космоса весьма важно для нашей науки, если мы хотим
сохранить первенство в развитии техники. Однако для осуществле6
ния этой задачи потребуется затратить значительные материальные
ресурсы". И Конгресс продолжил выделение запрашиваемого фи6
нансирования для проведения работ по Лунной программе.

Концентрация проектного и исследовательского ракетно6кос6
мического потенциала в составе НАСА, централизованное плани6
рование и координация работ по космическим программам стали
основанием для определения НАСА в качестве основного исполни6
теля работ по Лунной программе. Кроме работающих в составе
НАСА многочисленных специализированных предприятий, НАСА
широко использовало право привлечения к работам по своим прог6
раммам частных аэрокосмических компаний. В общей сложности за
годы работы по Лунной программе в ней участвовало более
500 тыс. человек и тысячи предприятий. Для реализации Лунной
программы было ассигновано 25 млрд долларов США.

(Небольшая ремарка. Беспрецедентная по своей величине сум6
ма, когда6либо выделяемая на реализацию научно6технического
проекта 6 это плата за амбиции и стоимость политического прести6
жа США, цена претензии на научно6техническое и, опосредованно,

политическое лидерство США в мире. Расхожее на бытовом уровне
выражение "любой ценой" в данном случае полностью отражало
позицию политического руководства США и поддержавшего его
Конгресса).

Проводимые по Лунной программе работы приобрели обще6
государственный масштаб и по мобилизации научных, промышлен6
ных и финансовых средств превысили "Манхэттенский проект" 6 соз6
дание атомной бомбы, на который было затрачено около 6 млрд
долларов. В отличие от работ по этому проекту, Лунная программа
не имела грифа "секретно", что существенно упрощало и ускоряло
ведение работ, т.к. все участники могли свободно обмениваться тех6
нической информацией как по вертикали, так и по горизонтали.
Кроме того, открытость работ позволяла осуществлять эффектив6
ный общественный контроль за их ведением, включая средства мас6
совой информации.

Цель и сроки реализации программы были поставлены прези6
дентом США, финансовые средства выделил Конгресс, НАСА
предстояло выполнить техническую работу. В первую очередь тре6
бовалось выбрать схему пилотируемого полёта, определиться с раз6
мерностью ракеты6носителя, а также массой и конструкцией лунно6
го космического комплекса.

Схема полёта выбиралась из трёх предложенных вариантов.
Сотрудники Центра пилотируемых аппаратов в Хьюстоне пред6

ложили осуществить "прямой выстрел по Луне" 6 разработать сверх6
мощную ракету, способную вывести на околоземную орбиту полез6
ный груз массой более 180 т, затем доставить на поверхность Луны
лунный комплекс массой около 45 т, возвращаемый аппарат кото6
рого доставит экипаж астронавтов на Землю. По оптимистическим
экспертным оценкам такая ракета должна иметь стартовую массу
более 5000 т, а длительность её разработки составила бы более 10
лет, что нарушало назначенный президентом срок полёта на Луну.
Предложение было отклонено.

Центр космических полётов им. Маршалла в Хантсвилле пред6
ложил схему также прямой посадки лунного комплекса на Луну и
последующего старта прямо к Земле. Но в отличие от предложе6
ний специалистов Хьюстона лунный комплекс выводился на около6
земную орбиту по частям, двумя ракетами. Это существенно
уменьшало размерность ракет и сокращало сроки их разработки.
Хотя использование этого варианта в отличие от предыдущего тре6
бовало проведения стыковки частей лунного комплекса на около6
земной орбите, а опыта подобных работ ещё не было, он был бо6
лее реальным.

Третья из предложенных схем полёта позволяла минимизиро6
вать массу лунного комплекса, поднимаемого ракетой с поверх6
ности Земли. По этой схеме лунный комплекс, состоящий из поса6
дочного и возвращающегося модулей, выводится на окололунную
орбиту, 2 астронавта высаживаются
на поверхность Луны, третий ожидает
их возвращения с Луны на орбите.
После выполнения "командировочно6
го задания" астронавты стартуют с Лу6
ны, стыкуются на орбите с возвраща6
ющимся модулем и втроём направля6
ются к Земле. Идею такой "улиточной
трассы" инженер Научно6исследова6
тельского центра им. Лэнгли Дж. Ху6
болт "подсмотрел" в книге Ю.В. Конд6
ратюка "Завоевание межпланетных
пространств", изданной в Новосиби6
рске в 1929 г.

Авторитетные работники НАСА с недоверием отнеслись к
предложению Хуболта, но он упорно отстаивал свой вариант и нас6
тоял на проведении поверочных расчётов массы лунного комплек6
са, выводимого с Земли по второму и третьему вариантам. В резуль6
тате было выяснено, что при использовании " улиточной трассы" лун6
ный комплекс может быть выведен одной мощной ракетой. В июне
1962 г. вариант Дж. Хуболта был выбран руководством НАСА в ка6
честве основного как наиболее безопасный, экономически выгод6

история

Ю.В. Кондратюк

Президент США Дж. Кеннеди и Вернер фон Браун. Май 1963 г.



ный и обеспечивающий достижения Луны в назначенный президен6
том срок до 1970 г. Об этом событии в журнале "Лайф" была опуб6
ликована статья Д. Шеридана "Как идея, которую никто не хотел
признавать, превратилась в лунный модуль".

Разработка проекта ракеты6носителя, её конструкции, выпуск
планов наземной и лётной отработки велись под руководством соз6
данного в июле 1961 г. Комитета по ракете6носителю, состоящего
из руководителей НАСА, представителей министерства обороны,
ВВС и ряда ведущих аэрокосмических компаний. После острых дис6
куссий и всесторонних обсуждений ряда предложений, Комитет в де6
кабре 1961 г. принял решение разрабатывать РН в трёхступенча6
том варианте, взяв в качестве базового прототипа имеющиеся про6
ектно6конструкторские проработки двухступенчатой ракеты "Са6
турн61" и трёхступенчатой ракеты "Сатурн62". Эти ракеты с 1960 г.
разрабатывались под руководством фон Брауна и представляли
дальнейшее продолжение ряда ракет "Редстоун", "Юпитер", "Юно6
на". Естественно, возглавить разработку новой ракеты Комитет по6
ручил фон Брауну.

В сентябре 1962 г. президент Дж. Кеннеди, вице6президент
Л. Джонсон, министр обороны Р. Макнамара, ряд ведущих учёных,
научные советники президента, руководители НАСА посетили
Центр космических полётов им. Дж. Маршалла и ознакомились с хо6
дом работ по Лунной программе. Из сделанного фон Брауном док6
лада следовало, что имеющиеся предложения по схеме полёта и об6
лику РН требуют дополнительного расчётно6экспериментального
подтверждения и для принятия окончательного решения не готовы.

Положительное решение было принято в 1963 г. после получе6
ния первых результатов огневых испытаний двигателей и лётных ис6
пытаний экспериментальной ракеты "Сатурн61". Эти работы подт6
вердили результаты расчётных материалов, в том числе и по воз6
можности выведения в космическое пространство объектов требуе6
мой массы. Так получили "путёвку в жизнь" схема полёта на Луну,
разработанная в своё время Ю.В. Кондратюком и предложенная
для реализации Дж. Хуболтом и компоновка трёхступенчатой лун6
ной ракеты "Сатурн65", названной так в продолжение "линейки" ра6
кет, используемых по лунной программе.

В конечном итоге ракета "Сатурн65" имела следующие основ6
ные характеристики: полная длина ракеты 6 110,6 м, стартовая мас6
са 6 2950 т, на первой ступени установлено пять кислородно6керо6
синовых двигателей F61, каждый из которых имеет тягу 690 тс, дав6
ление в камере 6 около 80 атм, удельный импульс тяги (на Земле) 6
260 с, массу 6 8,4 т, высоту 6 5,6 м, диаметр сопла 6 3,8 м. На второй
ступени установлено пять кислородно6водородных двигателей J62,
каждый тягой 104 тс, давление в камере 6 около 55 атм, удельный
импульс тяги (в пустоте) 6 417 с, масса двигателя 6 1,6 т, высота 6
3,35 м, диаметр сопла 6 2,05 м. На третьей ступени установлен
один двигатель J62. Управление вектором тяги на первой и второй
ступенях осуществляется качанием периферийных двигателей, ус6
тановленных в карданном подвесе. Двигатель третьей ступени в
процессе работы включается дважды: первый раз для выведения
лунного комплекса на околоземную орбиту, второй раз 6 для разго6

на до второй космической ско6
рости и движения по лунной
трассе. Все двигатели разра6
ботаны американской фирмой
"Рокетдайн" в 195961966 гг.

Космический корабль "
Аполлон", состоящий из двух
отсеков, имел полётную массу
(вместе с запасом топлива)
около 35 т.

Изложив основные харак6
теристики РН "Сатурн65",
сконцентрируем внимание на
методике и результатах назем6
ной отработки двигателей и
лётных испытаниях экспери6
ментальных (вспомагательных)

ракет "Сатурн61" и "Сатурн61Б", предшествующих штатным полё6
там на Луну. Особенностью предполётной отработки ракетных
систем "Сатурн65" стала беспрецедентная тщательность обеспече6
ния требуемой высокой надёжности ракетного комплекса. Один из
руководителей Управления пилотируемых полётов НАСА Джордж
Эдвин Миллер, отвечающий за надёжность ракетного комплекса,
сделал ставку на наземную стендовую отработку всех ракетных сис6
тем и в первую очередь ЖРД. Он наглядно и убедительно показал,
что только чёткое разделение отработки на наземные и лётные эта6
пы позволит уложиться в сроки полёта на Луну, провозглашённые
президентом и принятые Конгрессом. А для этого нужно построить
стендовые сооружения, необходимые для проведения огневых испы6
таний как отдельных двигателей F61 и J62, так и целиком первых и
вторых ступеней ракеты, а также использовать вспомогательные
ракеты "Сатурн61" и "Сатурн61Б", позволяющие провести ту часть
отработки, которую невозможно осуществить в наземных услови6
ях. После длительных дебатов с отстаивающими традиционный ме6
тод последовательной отработки ракетных ступеней в процессе
лётных испытаний и благодаря непоколебимому упорству Дж.
Миллера его программа предполётной отработки была принята и
работа началась. Для поведения этих работ в начале 606х годов в
Центре космических полётов им. Маршалла была создана уни6
кальная стендовая база. В неё входили огневой стенд для испыта6
ния двигателей F61 и несколько стендов для работ с водородными
ЖРД, в том числе для огневых испытаний двигателей J62, стенды для
предполётных огневых испытаний первой, второй и третьей ступе6
ней РН "Сатурн65", а также стенды для статических и динамических
испытаний РН в подвешенном состоянии. На мысе Канавэрал был
создан Центр стартовых операций НАСА для окончательной
сборки РН "Сатурн65", их предпусковых испытаний и транспорти6
рования на пусковой стол.

К середине 1966 г. программа стендовых доводочных испытаний
двигателей F61 и J62 была завершена. Суммарная наработке двига6
телей F61 составила более 18 000 с, на завершающей стадии испы6
таний двигатель подвергся 206кратному включению без съёма со
стенда, при этом его наработка составила 2 250 с (штатная продол6
жительность работы двигателя в составе ракеты составляла 150 с). В
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этот же период времени проводилась стендовая отработка двигате6
ля J62, суммарная наработка составила более 128 000 с, максималь6
ная продолжительность работы одного экземпляра двигателя соста6
вила около 20 000 с при 1036х включениях без съёма со стенда (но6
минальное время работы в составе ракеты 6 390 с).

Получив столь убедительную статистику работоспособности
двигателей, тем не менее конструкторы с целью обеспечения на6
дёжной работы двигателей при их штатной эксплуатации, предус6
мотрели трёхступенчатый контроль пригодности двигателей к по6
лёту: два контрольных огневых испытаний каждого экземпляра дви6
гателя до установки в ступень ракеты, третье огневое испытание 6
в составе ступени.

Очевидно, что такая методика поставки двигателей для РН
"Сатурн65" весьма трудоёмка и финансово высокозатратна, но её
применение окупилось безаварийной работой двигателей в тече6
ние выполнения всей Лунной программы "Сатурн6Аполлон". Ава6
рия только одной ракеты принесла бы ощутимые финансовые поте6
ри, не говоря о загубленных жизнях трёх астронавтов и нанесении
значительного урона имиджу государства. В то же время необходи6
мо отметить, что, судя по многочисленным авариям двигателей, ис6
пользуемых по программам "Авангард", "Эксплорер", "Пионер",
"Рейнждер" и ряда других, такая методика поставки двигателей при6
менялась только при комплектации "Сатурн65".

При изложении результатов стендовой отработанности двига6
телей F61 для первой ступени "Сатурн65" невольно вспоминается ис6
тория разработки двигателей НК615 для первой ступени Н61. Следу6
ет, видимо, напомнить, что РН Н1, используемые для проведения
первых 46х лётных испытаний, комплектовались двигателями НК615,
не проходившими перед их установкой в ступень ракеты ни одного
огневого испытания. Это было "ноу6хау" В.П. Мишина 6 Н.Д. Кузне6
цова, присущее только работам с ЖРД в рамках проекта Н1. Все
остальные ЖРД, разрабатываемые в ту пору в двигательных ОКБ
В.П. Глушко, А.М. Исаева, С.А. Косберга, перед отправкой для уста6
новки в ракеты проходили огневые контрольно6технологические ис6
пытания (КТИ) сокращённой продолжительности по сравнению с ре6
сурсом штатной работы. Один двигатель от поставляемой в товар
партии, прошедший КТИ, подвергался контрольно6выборочному ис6

пытанию (КВИ) продолжительностью в 1,5…1,8 ресурса. После про6
ведения КВИ двигатель разбирался, его детали внимательно осмат6
ривались для выявления дефектов, параметры испытания сверялись
с требованиями конструкторской документации и при положитель6
ных результатах "защищённая" КВИ партия двигателей допускалась
для сборки в ступень ракеты.

О такой методике поставки ЖРД мог не знать Н.Д. Кузнецов,
что весьма сомнительно, но спишем это на отсутствие у него опыта
в разработке ЖРД. Но безусловно знал, не мог не знать В.П. Ми6
шин. Хотя бы по опыту участия в работах Госкомиссий по запуску
космических объектов ракетой Р67, где в обязательном порядке зас6
лушивались результаты и, особенно, замечания представителей за6
казчика к работе двигателей при КТИ. Нельзя оставить в стороне и
позицию умалчивания многочисленных советников и консультантов
из смежных ОКБ и НИИ.

Космическая гонка, стремление обогнать СССР диктовали аме6
риканским ракетчикам мобилизующие сроки выполнения работ, ко6
торые в то же время сопровождались жёсткими требованиями по
обеспечению надёжности космической техники и безопасности по6
лёта экипажа астронавтов. Эти требования вытекали из высокой
стоимости конечного продукта 6 космического комплекса "Сатурн6
Аполлон", а также из необходимости сохранения жизни экипажа и,
может быть даже в большей степени, определялись политическим
престижем США, их международным авторитетом.

Сделав наземную отработку главным направлением в обеспе6
чении надёжности РН "Сатурн65", руководство НАСА уделяло дос6
таточно много внимания и отработке тех ракетных систем, в первую
очередь лунному космическому кораблю (КК) "Аполлон", работос6
пособность и надёжность которых могут быть проверены только при
лётных испытаниях (ЛИ). Следует отметить, что программа лётной от6
работки комплекса "Сатурн6Аполлон" была хорошо продумана и
методически подготовлена. До начала ЛИ комплекса "Сатурн6Апол6
лон" в его штатном исполнении была проведена предварительная
отработка работоспособности различных ракетных систем при за6
пусках специально созданных вспомогательных двухступенчатых РН
"Сатурн61" и "Сатурн61Б", способных выводить на орбиту ИСЗ мас6
сы полезных грузов 10,2 т и 18 т соответственно.
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РН "Сатурн61" использовалась
для выведения на орбиту ИСЗ
конструкторских и массо6габаритных
макетов лунного корабля, таких пус6
ков было пять: с января 1964 г. по июль
1965 г.

Программа ЛИ с использовани6
ем РН "Сатурн61Б" предусматривала
отработку пилотируемого модуля лун6
ного КК, сближение и стыковку на ор6
бите, разгон до второй космической
скорости с последующим торможени6
ем в земной атмосфере и приводнени6
ем в океане, а также проверку рабо6
тоспособности конструкции лунного
КК в процессе его полёта на орбите
ИСЗ. Успешное проведение лётных

испытаний КК "Аполлон" № 1, № 2 и № 3 в феврале, июле и авгус6
те 1966 г. в беспилотном варианте позволило перейти к следующе6
му этапу 6 запуску на орбиту ИСЗ КК "Аполлон" с экипажем. Этому
способствовало успешное завершение программы полётов астро6
навтов на двухместных космических кораблях "Джемини", выводимых
на орбиту РН "Титан62". Эти полёты осуществлялись параллельно с
отработкой КК "Аполлон" и являлись этапом подготовки экипажей к
пилотируемым полётам по Лунной программе. За период с марта
1965 г. по ноябрь 1966 г. состоялось 9 полётов КК "Джемини", из них
8 пилотируемых. 16 астронавтов, получивших опыт полёта в косми6
ческом пространстве, стали главными кандидатами при комплекто6
вании "лунных" экипажей. Среди них был и Нил Армстронг, первым
ступивший на поверхность Луны. В состав первого экипажа для по6
лёта на околоземную орбиту на КК "Аполлон" были определены В.
Гриссом, Э. Уайт и Р. Чаффи. Пуск планировался на февраль 1967 г.
Однако 27 января 1967 г. в процессе наземной тренировки экипа6
жа к полёту в кабине КК "Аполлон" возник пожар и экипаж погиб.
Причиной трагедии стало возгорание пластмассовых деталей от
электроискры в кислородной среде 6 в штатном исполнении кабина
заполняется кислородом при давлении 0,35 атм. Пересмотр концеп6
ции безопасности, устранение технических причин аварии и дора6
ботка КК "Аполлон" для исключения гибели астронавтов при пилоти6
руемых запусках заняла более полутора лет. Эта внезапно возник6
шая пауза была использована для подготовки к лётным испытаниям
РН "Сатурн65" с КК "Аполлон" в беспилотном варианте. Первый пуск
штатного носителя по Лунной программе состоялся 9 ноября 1967 г.
и прошёл успешно, в космос была выведена полезная нагрузка ре6
кордной массы 6 125 т.

Следующий пуск РН "Сатурн65" тоже в беспилотном варианте с
лунным кораблём "Аполлон66" был проведён 4 апреля 1968 г. На
этом пуске к работе двигателей второй ступени имелись серьёзные
замечания 6 2 из пяти двигателей J62 не включились в работу, осталь6
ным трём "пришлось" работать сверхнормативное время, чтобы "вы6
тащить" ракету к точке включения третьей ступени. К работе двига6
теля третьей ступени, а это модифицированный всё тот же двигатель
J62, так же имелись претензии. Программа полёта полностью не бы6
ла выполнена. Однако информации о каких6либо работах с двига6
телями после этого пуска в американской литературе не приводит6
ся, что при американской открытости о проведении работ по комп6
лексу "Сатурн6Аполлон" указывает на их отсутствие.

Как уже отмечалось, информационные материалы о работах
по Лунной программе широко публиковались в СМИ США. Основ6
ные результаты этих работ излагались и в советской прессе, главным
образом в так называемом "Белом ТАСС", к которому имели доступ
ответственные работники министерств, руководители крупных
предприятий и организаций, генералитет Советской Армии. Мне
представляется интересным ознакомиться с оценками работ по Лун6
ной программе США, сделанными в режиме "on line" генералом
Н.П. Каманиным, участником работ по советской Лунной програм6
ме. Его дневниковые записи изданы в 46х книгах под общим названи6
ем "Скрытый космос". По поводу апрельского пуска КК "Аполлон66"

в записи 10 апреля 1968 г. он отметил: "Получены подробные мате6
риалы о втором полёте ракеты "Сатурн65" с космическим кораблём
"Аполлон66" без экипажа. По заявлению НАСА этот полёт нельзя
считать успешным, поскольку не были выполнены его основные за6
дачи. [...] По6видимому американцам придётся выполнить ещё один
пуск без астронавтов на борту. Проведение ещё одного беспилот6
ного пуска заставит их отложить первый пилотируемый полёт "Апол6
лона" с мая на октябрь 1968 г. и поставит под угрозу осуществление
первой высадки американских астронавтов на Луну в конце 1969 г.".
Что ж, Каманин изложил принятую у нас методику: после аварии и
последующего устранения её причин работоспособность подтве6
рждается лётным испытанием. Осторожность, исключающая нео6
боснованный риск. Однако руководство НАСА пошло по другому
пути и в конце апреля приняло согласованное с сенатской комисси6
ей по аэронавтике и космическим исследованиям решение продол6
жить намеченную Лунную программу и провести следующий полёт
КК "Аполлон67" в пилотируемом варианте. Единственная корректи6
ровка программы заключалась в переносе пуска с мая на октябрь
1968 г. Срок проведения пилотируемого пуска Каманин предсказал
правильно, а вот в части восполнения неудавшегося беспилотного
полёта и невыполнения высадки на Луну в конце (!) 1969 г. руковод6
ство НАСА его "подвело". За неполные 3 недели, прошедшие от не6
удачного пуска до принятия решения о продолжении программы,
практически невозможно выявить причины неисправностей и разра6
ботать убедительные меры для их устранения. Принимаемые в таких
условиях решения принято называть волевыми и они принимаются в
экстремальной обстановке. В данном случае побудительной причи6
ной принятия волевого решения могла стать спешка, стремление не
потерять темпа и времени в гонке с конкурентом. При выполнении
Лунной программы американцы для обеспечения главного конечно6
го результата 6 приоритета в высадке на Луну 6 постоянно шли на
риск и практически это себя оправдывало. А основой успеха явля6
лась высокая надёжность всех ракетных систем комплекса "Сатурн6
Аполлон", отработанная при наземных и лётных испытаниях и под6
держиваемая в процессе изготовления и подготовки ракеты к полё6
ту. Но всё это стало известно после блестяще завершённой Лунной
программы США.

А как оценивали планы американцев наши специалисты в ре6
альном масштабе времени? Обратимся опять к дневниковым запи6
сям Каманина 19 сентября 1968 г.: "На октябрь 1968 г. американца6
ми запланирован орбитальный полёт "Аполлона67" с тремя астро6
навтам… В январе 6 марте 1969 г. планируется облёт Луны кораб6
лём "Аполлон68" с экипажем. В мае 6 июне 1969 г. предполагается
осуществить высадку астронавтов на Луну.

Орбитальные полёты вокруг Земли и даже облёт Луны вполне
возможны в намеченные американцами сроки, хотя с последним они
явно торопятся: нельзя посылать экипаж в облёт Луны без осущес6
твления хотя бы двух6трёх технологических облётов. Не верю и в ре6
альность экспедиции американцев на Луну в 1969 г.".

В это же время, в период с 15 по 21 сентября 1968 г., состоялся
облёт Луны советским беспилотным КА "Зонд65". Хотя в процессе
этого полёта на участке траектории возвращения на Землю произо6
шёл сбой в работе системы астроориентации и аппарат в неуправ6
ляемом полёте вместо приземления на территории СССР привод6
нился в Индийском океане, ТАСС 22 сентября 1968 г. сообщил об
очередном выдающемся успехе советской космонавтики. Такую же
оценку этому полёту дал и Каманин, сделав 23 сентября следующую
запись в дневнике: "Это была наша долгожданная большая победа!
Да, сбылась наша давнишняя мечта 6 космическая трасса "Земля6
Луна6Земля" открыта, и произошло это 21 сентября 1968 г.". Не ос6
тавили без внимания сообщение о полёте КА "Зонд65" и американ6
цы. 23 сентября 1968 г. руководство НАСА сделало официальное
заявление в прессе о проведении до конца 1968 г. облёта Луны пи6
лотируемым КК "Аполлон68". Удивительная уверенность в надёжнос6
ти космической техники: в период после проведения 4 апреля 1968 г.
всего лишь второго и при этом неудачного пуска беспилотного "Са6
турн65" до сделанного 23 сентября 1968 г. заявления о продолжении
работ, американцы не провели ни одного, ни беспилотного, ни пи6
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лотируемого пуска комплекса "Сатурн6Аполлон" и ни одного даже
беспилотного облёта Луны с возвращением КА на Землю. И вдруг
объявление о пилотируемом облёте Луны! А может быть это всё
следствие ведущейся "космической гонки" и соответствующая в свя6
зи с этим реакция на наш полёт "Зонда65"? Во всяком случае такое
планирование полётов настолько противоречило сложившейся иде6
ологии и практике проведения работ в советской космонавтике, что
вызвало у Каманина весьма эмоциональную оценку (запись в днев6
нике 7 октября 1968 г.): "США намерены уже в декабре осуществить
облёт Луны кораблём "Аполлон68" с тремя астронавтами на борту.
Я считаю это чистейшей авантюрой: американцы не имеют опыта
возвращения кораблей на Землю со второй космической ско6
ростью, да и ракета "Сатурн65" ещё недостаточно надёжна (было
выполнено всего два пуска, один из которых оказался неудачным).
Вероятность печального исхода очень велика, но нельзя и утверж6
дать, что нет никаких шансов на его успешное завершение".

И как бы в подтверждение предположения Каманина о возмож6
ности положительного продолжения работ, 11 октября 1968 г., за6
вершив все работы по повышению надёжности и безопасности по6
лёта в связи с пожаром в лунном корабле, состоялся первый пилоти6
руемый десятисуточный полёт КК "Аполлон67", выведенного на ор6
биту ИСЗ РН "Сатурн65". Полёт прошёл и завершился практически
без замечаний.

Однако это не изменило мнения Каманина о методике работ по
Лунной программе. Свой прогноз на результат пуска "Аполлона68"
Каманин сделал в записи за 4 декабря 1968 г.: "Успешный полёт
"Аполлона68" принесёт США признание их ведущей космической
державой всеми народами Земли. Но я думаю, что вероятность ус6
пешного осуществления этого полёта не выше 0,25 и, значит, Аме6
рика в четыре раза ближе к позору и проклятиям за поспешность и
необдуманность "рывка к Луне", чем к славе и торжеству".

О программе следующего пилотируемого полета "Аполлона68"
уже упоминалось. Она состояла из выведения пилотируемого лун6
ного космического корабля на окололунную орбиту, выполнения
10 витков вокруг Луны и возвращения на Землю. Полёт продолжал6
ся с 21 по 27 декабря 1968 г. и успешно завершился приводнением
в океане.

Успешный старт, полёт и возвращение на Землю пилотируемо6
го космического корабля "Аполлон68" получили объективную поло6
жительную оценку Каманина в его дневниковых записях за 21, 22, 23
и 27 декабря 1968 г.: "Полёт "Аполлона68" к Луне 6 событие всемир6
но6историческое, это праздник всего человечества. Но для нас этот
праздник омрачён осознанием упущенных возможностей… Да, у
американцев всё идёт очень хорошо, и уже ясно, что "Аполлон68"
наверняка облетит Луну, а я не могу справиться со своим настрое6
нием 6 сегодня оно у меня отвратительное.[...] Старт "Аполлона68"
прошёл отлично. Ракета "Сатурна65", по6видимому, очень надёжный
носитель.[...] Американцы успешно летят к Луне, а нам по существу
нечем ответить на этот блестящий полёт.[...] Итак, свершилось: трое
американских астронавтов 6 Ф. Борман, Дж. Ловелл и У. Андерс 6
первыми из людей облетели Луну и возвратились на Землю. США
одержали историческую победу в космосе 6 этот полёт по праву зай6
мёт достойное место рядом с полётом Гагарина".

Следующие два успешных полёта КК "Аполлон69" (март 1969 г.)
и "Аполлон610" (май 1969 г.) завершили этап лётной отработки прог6
раммы высадки астронавтов на Луну. Целью запуска "Аполлона69"
являлось выполнение на околоземной орбите имитации работы лун6
ного комплекса на трассе Земля 6 Луна 6 Земля, а программа полё6
та "Аполлон610" предусматривала выполнение всех штатных опера6
ций на такой же трассе без фактической высадки астронавтов на
поверхность Луны.

Так планомерно усложняя программу лётных испытаний, аме6
риканцы вели тщательную подготовку к штатному полёту с высадкой
астронавтов на Луну. С января 1964 г. по май 1969 г. в США было
проведено 14 успешных лётных испытаний, при которых прошли
проверку как отдельные элементы, так и весь лунный комплекс "Са6
турн6Аполлон". Испытания проводились в составе вспомогательных
РН "Сатурн61" (5 полётов) и "Сатурн61Б" (4 полёта), а также штатных

РН "Сатурн65" (5 полё6
тов), из них 4 полёта 6 пи6
лотируемые. Лётная про6
грамма КК "Аполлон610"
являлось "генеральной
репетицией" штатного
полёта (без высадки на
Луну). Такой объём лёт6
ных испытаний позволил
проверить надёжность
работы всех ракетных
систем комплекса "Са6
турн6Аполлон", включая
наземную инфраструкту6
ру, натренировать на6
земный персонал и чле6
нов отряда астронавтов.
К этому следует доба6
вить тренировочные по6
лёты астронавтов на КК
"Джемини" и изучение
ландшафта Луны с
целью выбора места по6
садки серией КА "Сервейер" (май 1966 г. 6 декабрь 1968 г.).

Хорошо организованная и практически выполненная програм6
ма наземной и лётной отработки обеспечила высокую работоспо6
собность и надёжность всех систем комплекса "Сатурн6Аполлон",
что в свою очередь стало фундаментом для успешного выполнения
Лунной программы. Реализация Лунной программы США явилось
выдающимся научно6техническим достижением мирового масшта6
ба. Впервые люди вылетели за пределы околоземного космического
пространства, побывали на поверхности Луны и успешно возврати6
лись на Землю. С июля 1969 г. по декабрь 1972 г. состоялось шесть
успешных экспедиций на Луну, 12 астронавтов выполнили научно6
исследовательскую программу на поверхности Луны, в то время как
шесть астронавтов ожидали их на окололунной орбите.

Первый полёт с высадкой на Луну в космическом корабле
"Аполлон611" совершил экипаж в составе астронавтов Нила
Армстронга, Эдвина Олдрина и Майкла Коллинза. Первым на Луну
ступил Нил Армстронг, который перед этим произнёс фразу, став6
шей исторической: "Это небольшой шаг для человека, но огромный
скачок для человечества".

При выполнении лунной программы отмечен всего один сбой 6
в процессе полёта к Луне в апреле 1970 г. на КК "Аполлон613" в ра6
боте системы жизнеобеспечения обнаружилась неисправность, ко6
торая была устранена экипажем. Однако это послужило основани6
ем Центру управления полётом несколько скорректировать прог6
рамму полёта и ограничиться облётом Луны с последующим возвра6
щением на Землю. Полёт завершился успешным приводнением
спускаемого аппарата.
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Главная задача всей Лунной программы США 6 высадить на по6
верхность Луны американских астронавтов до посещения Луны со6
ветскими космонавтами 6 была решена при первом же полёте КК
"Аполлон611". Этим и последующими успешными полётами КК
"Аполлон" с № 12 по № 17, за исключением № 13 (вот и не верь, что
число 13 приносит несчастье), была достигнута главная политическая
цель программы 6 показать всему миру, что США являются мировым
научно6техническим лидером, что американская космическая техни6
ка обладает высоким качеством и надёжностью. Даже возникшая на
борту КК "Аполлон613" аварийная ситуация не привела к гибели аст6
ронавтов, а позволила продемонстрировать имеющиеся запасы на6
дёжности и безопасности, благодаря которым КК "Аполлон" благо6
получно вернулся на Землю.

Кроме выполнения политического заказа, Лунная программа
предусматривала проведение астронавтами на Луне научных иссле6
дований. В результате этих работ были сделаны некоторые выводы:

6 на Луне не обнаружено никаких форм жизни;
6 наличие воды предполагается в глубине лунной коры в виде ль6

да или гидратированных минералов;
6 средняя плотность Луны 6 3,36 г/см3, Земли 6 5,5 г/см3;
6 химический состав Луны аналогичен Земному, состоит из тех

же химических элементов, но их содержание в процентном отноше6
нии имеет существенные отличия;

6 вопрос о происхождении Луны окончательно не решён, одна6
ко гипотеза Джорджа Дарвина о выделении Луны из состава Земли
подтверждения не получила.

В процессе полётов было доставлено на Землю в общей слож6
ности около 380 кг лунного грунта, который был исследован в лабо6
раториях США и некоторых других стран.

(Небольшая ремарка. Учёные Советского Союза также имели
возможность анализировать состав лунного грунта, который был
доставлен советскими автоматическими станциями "Луна616" (сен6
тябрь 1970 г.), "Луна620" (февраль 1972 г.) и "Луна624" (август 1976 г.).
Масса грунта в каждой доставке составляла примерно 100 г.)

Совершив шесть посещений Луны, американцы в декабре
1972 г. завершили свою Лунную программу. О причинах такого ре6
шения в среде наших журналистов и любителей изучения истории
космонавтики существует несколько мнений, диапазон которых ох6
ватывает от простейшего "деньги кончились" до экзотического 6 аст6
ронавты получили предупреждение закончить полёты на Луну от на6
ходящихся там инопланетян. По поводу встреч с инопланетянами
ряд астронавтов, побывавших на Луне, публично в телепередачах
охарактеризовали подобные слухи как чушь. Что же касается окон6
чания финансирования Лунной программы, то эту причину свёрты6
вания работ следует рассмотреть.

В начале 1969 г., после первых двух полётов на Луну, в НАСА
начались первые проектные проработки многоразовой транспорт6
ной космической системы "Спейс6Шаттл", разработка которой с
каждым последующим годом требовала увеличения финансирова6
ния. В эти же годы была разработана долговременная космическая
станция "Скайлэб", эксплуатация которой началась в мае 1973 г. Ве6
лись и другие разработки, в частности, в области боевой ракетной
техники. Ещё больше средств требовалось на ведение войны во
Вьетнаме (196461975 гг.). Так что с деньгами в эти годы в США
действительно был "напряг". И всё же, в моём представлении, причи6
ной свёртывания дальнейших работ по Лунной программе явилось
не отсутствие денег, а, во6первых, достижение поставленной полити6
ческой цели и, во6вторых, отсутствие реальной востребованности
продолжения полётов на Луну, проявившейся во всех аспектах 6 на6
учном, военном, экономическом, хозяйственном.

Первые признаки свёртывания Лунной программы проявились
в конце 1968 г., более чем за полгода до первого полёта на Луну,
когда в Центре космических полётов им. Маршалла провели сок6
ращение более 700 сотрудников, а через 2 года, в январе 1970 г.,
В. фон Браун был освобождён от должности директора этого Цент6
ра и назначен заместителем директора НАСА по планированию
пилотируемых космических полётов. Это можно воспринимать как
повышение в должности, но этим назначением В. фон Браун факти6

чески был отстранён от руководства ракетными разработками. И.
как будто в утешение его наградили медалью НАСА "За выдающу6
юся службу". Словом, "мавр сделал своё дело…". Через два года
фон Браун уволился из НАСА и продолжил работу в одной из аме6
риканских фирм в должности вице6президента. Его уход из НАСА
по времени совпал с окончанием работ по Лунной программе, ко6
торое привело к прекращению использования РН "Сатурн65", глав6
ного детища В. фон Брауна.

Кроме полётов на Луну, для чего, собственно, и разрабатыва6
лась целевым назначением РН "Сатурн65", других задач для этой ра6
кеты не было. Для экономической и научно6технической целесооб6
разности использования РН "Сатурн65" требовалась полезная наг6
рузка массой 110…115 т. А таких нагрузок не было и в обозримое
время не предвиделось. Вот и пришлось американцам отказаться от
дальнейшего использования этой мощной РН. Монстр сожрал сам
себя. Лишь один экземпляр из имеющегося задела РН "Сатурн65"
был использован по назначению, для запуска в мае 1973 г. комичес6
кой станции "Скайлэб" (полётная масса около 75 т). Остальные пол6
ностью готовые три ракеты в августе 1973 г. были законсервирова6
ны, а в декабре 1976 г. было принято решение передать их косми6
ческим музеям для использования в качестве экспонатов.

Так завершился третий этап в мировой истории космонавтики:
октябрь 1957 г. 6 спутник на орбите Земли, апрель 1961 г. 6 человек
в космосе, июль 1969 г. 6 человек на Луне. Цель следующего четвёр6
того этапа ещё не определена, хотя прошло уже 44 года…

Каков же он будет, этот четвёртый этап? В обществе бытует
мнение, что это будет полёт на Марс. А нужен ли этот полёт, зачем
лететь туда человеку? Сейчас утверждать этим полётом престиж ни
одному государству нет ни необходимости, ни возможности и уж тем
более нет никакой экономической выгоды. Международный проект
тоже очень сомнителен. В настоящее время научные интересы могут
полностью удовлетворить автоматические станции и марсоходы, что
под силу отдельным государствам. Но жизнь продолжается, придут
другие времена, новые люди по своему подойдут к дальнейшему
развитию космонавтики. Может быть, они сочтут необходимым по6
бывать на Марсе и найдут для этого средства.

Сейчас же в нашем повествовании пора ответить на вопрос 6
что же помешало советским космонавтам посетить Луну.               

(Продолжение следует.)

история
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Вернер фон Браун на фоне двигателей первой ступени РН “Сатурн
5”
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Кажется, что только6только завершилась Х Международная
Олимпиада по истории авиации и воздухоплавания имени
А.Ф. Можайского, посвященная 1006летию выполнения “петли
Нестерова”. Участники ещё не совсем успокоились от пережитых
эмоций, а Клуб авиастроителей, Академия наук авиации и возду6
хоплавания при поддержке Союза машиностроителей России со6
общают о проведении в 201362014 годах XI Международной
Олимпиады, посвященной 1256летию со дня рождения И.И. Си6
корского.

В организации Олимпиады принимают участие: Департамент
образования города Москвы; Московский авиационный институт
(Университет); Московский авиационно6технологический институт
(Университет) им. К.Э. Циолковского; Московский государствен6
ный технический университет им. Н.Э. Баумана; Некоммерческая
организация "Авиакосмофонд"; Российский государственный гу6
манитарный университет; московский лицей № 1550.

Главная цель проведения олимпиады 6 популяризация рос6
сийской авиастроительной отрасли и привлечение молодежи к
работе в авиации и авиастроении. Олимпиада проводится для
юношей и девушек в возрасте от 12 до 18 лет, независимо от
гражданства и места проживания.

Олимпиада проводится с 1 октября 2013 г. по 30 апреля
2014 г. в два тура: первый (заочный, в сети интернет) и второй 6 оч6
ный (в форме Молодежного симпозиума). Прием заявок на учас6
тие 6 с 1 октября по 31 декабря 2013 г.

В ходе первого тура (с 1 октября по 31 декабря 2013 г.) участ6
ники должны выполнить "обязательную программу" 6 тестирование.
Если участник не набрал при тестировании необходимого количе6
ства баллов, то его историко6исследовательская работа, сколь бы
хороша она не была, жюри не рассматривает. Саму работу участ6
ник размещает на сайте Олимпиады с 1 октября 2013 г. Причем
участник имеет возможность до 15 января 2014 г. в свою работу
вносить любые изменения. Еще одна особенность Олимпиады 6 по6

сетитель сайта 6 и участник, и не участник 6 может
ознакомиться с любой работой и оставить свой
комментарий. А уж автор работы волен либо
учесть чужое мнение, либо его проигнорировать.
Может на сайте и поспорить со своими оппонента6
ми. Но после 15 января в работу включится жюри,
которое проверит ответы на тесты, а по результа6
там проверки тщательно изучит работы для опре6
деления победителей первого тура и, соответ6
ственно, участников второго тура. Эта напряжен6
ная работа жюри завершится 15 февраля 2014 г. и на следующий
день на сайте появятся фамилии победителей.

Победители первого тура приступят к подготовке историко6ис6
следовательских работ для представления на Молодежном симпо6
зиуме и не позже 16 апреля 2014 г. должны будут сообщить в Орг6
комитет о своей готовности к участию в симпозиуме.

Второй тур 6 Молодежный симпозиум 6 проводится в Москве в
апреле 2014 г. Он состоит из выступлений (докладов) победителей
первого тура; работы жюри, в результате которой определяются
победители Олимпиады; награждения победителей. 

Победители второго тура получат дипломы Олимпиады и при6
зы. Тезисы историко6исследовательских работ будут опубликованы
в сборнике тезисов докладов Международной конференции "Авиа6
ция и космонавтика 6 2014".

В помощь участникам на сайте Олимпиады http://olymp.as6
club.ru/ уже открыт свободный доступ к On6Line курсам: "История
авиации и воздухоплавания", "Люди и судьбы Российской авиа6
ции", "Теоретические и инженерные основы аэрокосмической тех6
ники", разработанным Лицеем Авиакосмофонда с участием РГГУ
и Лицея № 1550 г. Москвы. 

Телефон для справок:+7(495) 685
19
30, 685
26
30;
E
mail:info@as
club.ru; web: www.as
club.ru
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олимпиада

Весной текущего года ОАО "Авиадви6
гатель" 6 головной разработчик двигателя
ПД614 для самолета МС621 6 подало заявку
в АР МАК на получение Сертификата типа
авиационного маршевого двигателя ПД614.
Его разработка осуществляется в соответ6
ствии с Федеральной целевой программой
"Развитие авиационной промышленности
на 201362025 годы".

В соответствии с действующими прави6
лами сертификации авиационной техники
очередным этапом работ является Этап ма6
кета. Работы проводятся макетной комисси6
ей, утвержденной АР МАК.

Цель работы макетной комиссии 6
оценка полноты заявленного Сертификаци6
онного базиса 6 документа, содержащего
перечень требований к летной годности и
охране окружающей среды, предъявляемых
к данному образцу Авиационными правила6
ми, предварительная оценка соответствия
конструкции двигателя требованиям Серти6
фикационного базиса, оценка предлагае6
мых видов проверок и испытаний, которые
станут основой доказательной базы по

обеспечению безопасности полета.
Работа макетной комиссии проходила

в ОАО "Авиадвигатель" с 28 октября по
1 ноября 2013 года. Возглавил макетную ко6
миссию начальник отдела двигателей и воз6
душных винтов АР МАК Александр Божков.
В состав макетной комиссии вошли ведущие
специалисты АР МАК, АСЦ ГосНИИ ГА, ЦС
"Качество" и ОАО "Авиадвигатель". В каче6
стве независимой инспекции выступило
209 ВП Минобороны России.

В рамках проведения Этапа макета
прошла работа двух секций: "Общие тре6
бования, конструкция, системы, испытания"
и "Прочность, прочностные и длительные
испытания, материалы, технология изготов6
ления". Кроме того, члены комиссии озна6
комились со стендовой базой предприятия,
используемой при испытаниях двигателя.

Макетная комиссия рассмотрела элект6
ронный макет двигателя ПД614, узлы и дета6
ли его натурного образца. Эксперты оцени6
ли достаточность и полноту требований к
двигателю, предусмотренных в Сертифика6
ционном базисе, разработанном ОАО

"Авиадвигатель" и одобренном АР МАК, а
также рассмотрели проекты планов серти6
фикационных работ и испытаний и другую
документацию.

Подводя итоги работы, члены макетной
комиссии отметили, что разработка ПД614
ведется с учетом всех требований летной
годности российских Авиационных правил
АП633, АП634, максимально гармонизиро6
ванных с нормами ведущих авиационных
стран: США 6 FAR633 и Европы 6 CS6Е.
Представленные материалы, а также номе6
нклатура сертификационных работ и испы6
таний позволяют разработчику доказать со6
ответствие ПД614 требованиям летной год6
ности и охраны окружающей среды.

Успешное завершение работы макет6
ной комиссии дает право пермскому КБ на6
чать подготовку к следующему этапу 6 серти6
фикационным испытаниям двигателя ПД614,
которые будут проходить на стендах ОАО
"Авиадвигатель", ОАО "НПО "Сатурн", ГНЦ
РФ ФГУП "ЦИАМ имени П.И. Баранова" и в
составе летающей лаборатории ОАО
"ЛИИ имени М.М. Громова".                        

ИНФОРМАЦИЯ: К СЕРТИФИКАЦИИ ДВИГАТЕЛЯ ПДB14 
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Андрей Викторович Барановский

хочу узнать

Cреди сотен монет, на которых изображены граж6
данские суда, нашлось место и ледоколам. Среди них
есть одна уникальная, за которую в 2007 г. на аукцио6
не фирмы "Монеты и медали" заплатили $36 тысяч (!).

Речь идёт о пробной серебряной монете "Крайний Се6
вер СССР", на которой изображён белый медведь на фо6
не большого ледокола. 

Названная монета
должна была войти в се6
рию памятных монет из
драгоценных метал6
лов, посвящённую от6
дельным регионам и
городам Советского
Союза. А так как эта
серия в массовую че6
канку не поступила, то
остались только так назы6
ваемые "пробники", чрезвы6
чайно ценимые нумизматами и, со6
ответственно, чрезвычайно дорогие. 

В СССР и в современной России было выпущено нес6
колько памятных серебряных и одна медно6никелевая мо6
нета с изображениями наших ледоколов. Одна из них пос6
вящена первому в мире ледоколу "Ермак". Она имеет но6
минал 3 рубля и вошла в серию "3006летие российского
флота". Монету отчеканили из серебра в 1996 г. На пра6
вой стороне реверса монеты помещён портрет инициато6
ра создания ледокола адмирала Макарова. Вот что сооб6
щала 5 марта 1899 года кронштадтская газета "Котлин":
"Зрелище, увиденное нами вчера, было поистине гранди6
озное, о котором на всю жизнь сохранятся воспоминания.
Все единодушно приветствовали новый блестя6
щий подвиг человеческого ума и энергии. В
каждом из присутствующих невольно под6
нималось чувство гордости за нас, рус6
ских, что из нашей среды нашлись люди,
не только способные делать теоретичес6
кие выводы, но на деле доказывать и подт6
верждать идеи, открывающие новые гори6
зонты". В тот день к морскому форпосту
Санкт6Петербурга, ломая лёд метровой толщины,
подошёл "Ермак" 6 новейший и мощнейший в мире ледо6
кол, название для которого выбрал сам Николай II.

"Ермак" строился по инициативе вице6адмирала Сте6
пана Макарова. Увлечённый идеями полярных исследова6
ний, в 1897 году он предложил морскому министерству
финансировать создание ледокола для изучения возмож6
ностей северного морского пути. И получил отказ под
предлогом нехватки средств. Макаров не смутился, начал
выступать с публичными лекциями, доказывая важность
своего замысла. На проект обратил внимание министр
финансов Сергей Витте. При его поддержке была соз6
дана техническая комиссия, наметившая
конструкцию и основные параметры ледоко6
ла. Побороться за контракт предложили
крупнейшим европейским судостроитель6
ным фирмам. Британская Armstrong
Whitworth & Cо взялась построить ледо6
кол за 10 месяцев, запросив 1,5 млн руб6
лей 6 вполне разумную по тем временам
сумму. 14 ноября 1897 года Витте предста6
вил Николаю II докладную записку о проекте.
Император начертал "С6ъ" ("Согласенъ"). Спус6
тя месяц контракт с англичанами был подписан.

Макаров старался как можно чаще посещать верфь в
Ньюкасле, где рождался "Ермак". Главные чертежи он
просматривал лично. Как вспоминал штурман Николаев,
сопровождавший адмирала, "на заводе Армстронга все,
от инженера до мальчишки, подававшего заклёпки, отно6
сились к адмиралу с большим уважением, высоко ценили
[его] знания в области судостроения и механики и удивля6

лись, каким образом строевой
офицер мог так прекрасно

изучить это дело". Види6
мо, тогда Макаров и

познакомился с Эдви6
ном Ордом 6 инже6
нером Armstrong
Whitworth & Co, спе6
циалистом по двига6

телям на нефтяном
топливе, которые в то

время только входили в
практику кораблестроения.

Макаров сам пытался проектиро6
вать такие машины после кругосветного плавания на ко6
рабле "Витязь". Он предлагал воспользоваться новейши6
ми технологиями при строительстве "Ермака", но техни6
ческая комиссия решила не рисковать, и на ледоколе ус6
тановили классические паровые котлы, работающие на
угле.

Общение с британским инженером запомнилось ад6
миралу. Когда в память строительства были изготовлены
золотые жетоны с изображением "Ермака" во льдах, один
из них 6 с гравировкой "To E.L.Orde from S.Makaroff" 6 Сте6
пан Осипович послал в Ньюкасл.

17 октября 1898 года "Ермак" был спущен со стапе6
лей и в феврале следующего года отплыл в Россию. Ле6

докол ждали, готовились к встрече. "Лишь только "Ер6
мак" прошёл Толбухинский маяк, расположенный

невдалеке от Кронштадта, к ледоколу подбежали
на лыжах солдаты и приветствовали его криками
"ура", 6 пишет биограф адмирала Борис Островс6

кий. 6 Ещё более был удивлён Макаров, когда уви6
дел, что навстречу "Ермаку" двигались по льду тол6

пы народа, причём многие ехали на лошадях и даже
на велосипедах. Люди торопились взглянуть на корабль,

который смело и уверенно прокладывал себе дорогу во
льдах". Спустя пять дней по прибытии "Ермак" показал
свою мощь 6 спас 11 пароходов, затёртых льдами в Ре6
вельской гавани.

Пережив две мировые войны, когда ледокол входил в
состав ВМФ, 1963 г. он всё же был списан. Попытки сох6
ранить его как памятник6музей успеха не имели и в следу6
ющем году "Ермак" пошёл на слом.

Ледокол "Красин" изображён на золотой монете но6
миналом 100 рублей, входящей в серию "Исследование
русской Арктики, XVIII6XX вв.". Сама монета называется

"Спасение У. Нобиле, 1928 г.". На реверсе монеты
на фоне символического изображения сторон в

виде расходящихся лучей изображён "Красин",
справа от которого палатка с группой поляр6
ников на льдине. История экспедиции Ноби6
ле и её спасения таковы. Стартовав в
Кингсбее 23 мая, дирижабль "Италия" при
сильном попутном ветре уже на следующий

день достиг Полюса. Снизившись до ста мет6
ров, члены экспедиции сбросили на лёд италья6

нский флаг и большой дубовый крест, вручённый
им папой Пием XI. Затем вновь набрали высоту и отп6

Л е д о к о л ы  н а  м о н е т а х  м и р аЛ е д о к о л ы  н а  м о н е т а х  м и р а
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равились в обратный путь. Однако возвратиться
в Кингсбей "Италии" не было суждено 6 25 мая ди6
рижабль потерпел катастрофу. Первым, кто ус6
лышал от радиста дирижабля сигнал бедствия,
был радиолюбитель Шмидт из архангельского се6
ла Вознесенье6Вохма. 23 июня шведский пилот
Лундборг снял с дрейфующей льдины тяжелора6
неного Нобиле. 

Остальных членов экспедиции спасли моря6
ки ледокола "Красин". Для этого самый мощный
в мире на тот период ледокол, который в Лени6
нграде готовили к длительной консервации до
лучших времён, за 4 дня 7 часов и 48 минут был
оснащён и полностью готов к полярному похо6
ду. На ледоколе базировался трёхмоторный
"Юнкерс", т.н. ЮГ61. Лётный экипаж возглавил
известный полярный лётчик Б.Г. Чухновский. Са6
молёт собирался прямо на борту ледокола и
спускался на лёд при помощи деревянных нас6
тилов. Впервые в мире наша страна стала при6
менять летательные аппараты не как основное
средство спасения, а как самое эффективное
средство полярной разведки. 

Самолёт Чухновского совершал разведыва6
тельные полёты ежедневно, и в ходе одного из по6
лётов удалось обнаружить на льдине людей 6 это
оказалась группа Мальмгрена, но из6за сгустив6
шегося тумана экипажу пришлось идти на вынуж6
денную посадку, в результате которой у машины
оказались сломаны лыжные шасси и винты двух
моторов. Экипаж самолёта принял решение пе6
редать телеграмму на "Красин": "Запасов продо6
вольствия на две недели. Считаю необходимым
"Красину" срочно идти спасть Мальмгрена". Лёт6
чики остались дрейфовать на льдине, в то время
как "Красин" отправился спасать Цаппи и Мари6
ано. 12 июля ледокол подошёл в указанную точ6
ку, группа Мальмгрена была спасена. В тот же
день в районе 19 часов "Красин" подошёл и к
Красной палатке. Чуть позже моряки подобрали
со льда экипаж Чухновского, подняли на палубу
повреждённый "Юнкерс". Курс ледокол прокла6
дывал к Шпицбергену, где спасённых ждало ба6
зовое судно "Чита де Милано". 

Для участников спасательной экспедиции
1928 г. на ледоколе "Красин" Осоави6

ахим СССР выпустил памятный ром6
бовидный знак. Он изготовлен из

серебра, покрыт золотом и
эмалью. Сейчас такие знаки 6

большая редкость. Один из
них на аукционе № 69 ну6

мизматической фирмы "Мо6
неты и медали" был продан за

550 тыс. рублей. 
Первый в мире атомный ледо6

кол "Ленин" изображён на золотой
монете 1000 рублей, выпущенной в

2007 г. в серии "Международный полярный год".
Монета содержит 15,5 гр. чистого золота. В
настоящее время "Ленин", спущен6
ный на воду в 1959 г., стоит у
причальной стенке Мурма6
нска как музей. Вот девять
интересных фактов, кото6
рые про ледокол собрала
"Российская газета".

1. При разработке машинного отделения
возникало немало сложностей. При этом сроки
были сжатые, проект сложный, да и лишние зат6
раты не были допустимыми. Поэтому для экспери6
ментов конструкторов создали макет машинного
отделения из дерева, переделать что6то в кото6
ром не составляло труда. Если то или иное реше6
ние оказывалось удачным, его переносили на
строящееся судно.

2. Ледокол должен был продемонстрировать
мощь советского судостроения. Неудивительно,
что на строящийся атомоход приглашались
иностранные делегации 6 британская, америка6
нская, китайская и др. Побывал на борту даже
будущий президент США Ричард Никсон.

3. Ледокол "Ленин" стал первым надводным
судном на планете, использующим в качестве ис6
точника энергии ядерную силовую установку.
Ещё раз атомоход стал новаторским в 1971 году,
когда первым прошёл севернее Северной Земли
по водной поверхности.

4. Мощность двигателей ледокола составля6
ла 44 тысячи лошадиных сил. Толщина льдов, ко6
торые мог развести "Ленин", доходила до 2,5 мет6
ров. Благодаря таким техническим характеристи6
кам за 31 год эксплуатации атомоход прошёл
654 тысячи миль.

5. На этапе проектирования и строительства
ледокол получил название "Проект 92", в честь
источника ядерной энергии урана, стоящего в
таблице Менделеева под 926м номером.

6. По некоторым подсчётам, в сутки ледокол
расходовал около 45 граммов ядерного топлива.
Без "мирного атома" для выполнения такой рабо6
ты понадобились бы тонны нефти.

7. Существует мнение, что именно благода6
ря "Ленину" закрепилось выражение "мирный
атом". 

8. "Ленин" был призван по кратчайшему пути
соединить запад и восток государства. Симво6
лично, что общая длина сварных швов ледокола
превышает 6 тысяч километров 6 примерно две
трети пути от Москвы до Владивостока.

9. Энергетический прорыв, совершённый
атомоходом, позволял преодолевать огромные
расстояния. Во время одного рейса ледокол "Ле6
нин" мог бы побывать не только в Арктике, но и в
прибрежных водах Антарктиды. 

Ещё раз "Ленин" изображён
на серебряной монете весом
1 кг и номиналом 1000 рублей
из той же серии "Междуна6
родный полярный год". Вместе
с образцами флоры и фауны
Арктики изображён и этот ле6
докол, проводящий за собой
грузовое судно. 

Единственная отечествен6
ная монета из недрагоценных
металлов с изображением ле6

докола посвящена
атомному ледоколу "Арктика".

Она вошла в серию "3006ле6
тие Российского флота" и
имеет номинал 100 рублей.
Вся серия монет вышла в
1996 г. и запаяна в специаль6

ный кляссер. 

хочу узнать

Серия “международный полярный год” 
 
ледокол “Ленин”

100 рублей. Атомный ледокол
“Арктика” 
 1996 г.



№ 5 (89) 2013 46www.dvigately.ru

Безымянный ледокол мы видим на 25 серебряных руб6
лях "Трансатлантический перелёт В.П. Чкалова. Станция
"Северный полюс". На ней изображён экипаж в составе
Чкалова, Байдукова и Белякова, самолёт АНТ625, палатка
полярников и ледокол. 

Украина в 2004 г.
выпустила памят6

ную монету из
нейзильбера но6
миналом 5 гри6
вен, посвящённую

своему единствен6
ному ледоколу "Ка6
питан Белоусов".

Этот ледокол водоизмещением 5360 т был построен в
1953 г. на финской верфи "Wа..rtsilа.." и в 1955 г. вышел на
трассы Северного морского пути. В 1957 году в сложных
ледовых условиях получил повреждения винтов и стал на
зимовку во льдах в районе Тикси. Винты были сменены на
плаву за время зимовки. До 2004 года ледокол принадле6
жал Азовскому морскому пароходству. В 2009 году за
счёт Мариупольского торгового порта была осуществле6
на реновация ледокола, в ходе которой были установлены
6 новых дизель6генераторов фирмы Caterpillar. В зимний
период "Капитан Белоусов" выполняет работу по провод6
ке судов в Азовском море. 

Из прибалтийских стран 6 Латвия и Эстония имеют по
одному ледоколу, которые были куплены у Финляндии.
Оба изображены на памятных монетах. 

Л а т в и й с к и й
"Кришьянис Валде6
марс" вошёл в се6
рию монет "Исто6
рия кораблестрое6
ния". Памятная мо6

нета выпуска 1998 г.
из серебра имеет но6

минал 10 лат. Своё назва6
ние ледокол получил от не6

большого подорвавшегося на мине во время Великой оте6
чественной ледокола. Построенный в 1925 году, "Кришья6
нис Валдемарс" был единственным новым пароходом Лат6
вии. В январе 1926 года он отправился в своё первое пла6
вание из Рижского порта. В августе 1944 года корабль
отправился из Таллина в Кронштадт, а 28 августа подор6
вался на мире и затонул в считанные минуты. Из находив6

шихся на борту 90 чело6
век спаслось 14. 

Э с т о н с к и й
"Тармо" помещён
на серебряной мо6
нете тихоокеанско6
го острова Палау

номиналом $5. При
покупке у Финляндии ледо6
кола, эстонцы не стали ме6

нять его первоначальное название. "Тармо" 6 один из ста6
рейших ледоколов в мире и он используется для проводки
судов в Финском заливе в зимний период. Построен на
верфи Oy Wа..rtsilа..

Ab Helsinki Yard в
Хельсинки в 1963
году. С 1 декабря
1993 года ходит
под эстонским
флагом. 

Монетный двор
г. Перт (Австралия)

в 2007 г. свой четвёртый выпуск серии "Австралийская
Антарктическая территория" приурочил к 506летию со
дня основания станции Дэвиса 6 самой южной из антарк6
тических станций Австралии. Названа в честь капитана
Джона Кинга Дэвиса, исследователя Антарктики и штур6
мана, проводившего корабли экспе6
диций Эрнеста Шеклтона и Дугла6
са Моусона. В летний период на
станции работают учёные из
разных стран.

Главный элемент изображе6
ния на серебряной монете с по6
лихромным покрытием номиналом
1 австралийский доллар 6 станция
Дэвиса на побережье незамерза6
ющего озера Вестфолд6Хиллс, по6
мещённая на контурном фоне Антарктиды. На цветном

изображении также показан
ледокол Kista Dan, иг6

равший важную роль
в истории основа6
ния станций Дэвиса
и Моусона. По
имеющимся у авто6
ра данным, ледо6

кол в момент высад6
ки первой экс6
педиции поляр6
ников на стан6
цию принад6

л е ж а л
Д а 6
н и и .

Ника6
ких дру6

гих сведений
об этом ле6
доколе у
него нет. 

Не за6
была о своём ледокольном флоте и Канада. В 2012 году
была отчеканена 206долларовая серебряная монета ле6
докол "Луи Сен6Лоран".

Этот ледокол, принадлежащий береговой охране,
крупнейший в Канаде. Он был построен почти 45 лет тому
назад и уже некоторое время стоит вопрос о списании его

с заменой новым суперледоколом стои6
мостью 1 миллиард долларов. Но
вопрос "повис в воздухе", а пока
"Луи Сен6Лоран" выполняет походы
в северную часть Арктики: за огром6
ные нефтегазовые ресурсы которой

идёт состязание между всеми приарк6
тическими странами.

Испания, также как и Россия,
по случаю Международного полярного года в 2007 г. вы6
пустила памятную серебряную монету номиналом 10 ев6
ро. На ней на фоне контуров Антарктиды помещено суд6
но ледового класса B.I.O. Hesperides. Никакими подроб6
ностями об этом судне автор не располагает.

И в заключение. В мае 2013 года Мурманская об6
ласть отпраздновала свой юбилей 6 75 лет со дня основа6
ния. Специально к этой дате по заказу Северо6Западного
банка "Сбербанка России" выпущена монета с изображе6
нием Мурманска. На ней фоном памятника защитникам
Заполярья служит северное сияние и ледокол. Эту монету
мы поместили к заголовку статьи.                                     

хочу узнать

Паллау. Ледокол “Тармо”

Финская монета в 5 марок с ледоколом

Ледокол. Латвия

Канада 20 долларов Ледокол “Луи Сен
Лоран”

Австралийские
арктические территории

Испания. Ледокол

Украина. Ледокол “Капитан Белоусов”
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Плавание россиян по морям
Северного Ледовитого океана
(Моря Студёного 6 так его называ6
ли поморы) началось, как принято
считать, ещё в VIII веке. Северные
районы Российской Арктики, бо6
гатые пушным и морским зверем,
рыбой и морепродуктами, прив6
лекали пристальное внимание
промышленников, которые шаг за
шагом осваивали вначале евро6
пейскую, а затем и азиатскую
части Арктики. Великие реки Се6

верная Двина и Обь привели русских охотников и ры6
баков к побережью Белого, Баренцева (до середины
Х1Х века Мурманское море) и Карского морей.

Специфические гидрометеорологические осо6
бенности этих морей требовали создания судов, спо6
собных плавать в ледовых условиях, например, в би6
том льду. Так методом проб и ошибок был создан ле6
гендарный коч (об этих судах наш журнал уже писал в
ранее опубликованных статьях). Большой интерес к
ледовым походам проявлял Пётр I. Его консультантами
в этом вопросе были опытные капитаны кочей, имев6
шие большой опыт в плаваниях во льдах Моря Студё6
ного, а также поморские корабельные мастера (об
этом также писал наш журнал). При нём были исследо6
ваны возможности судов разбивать лёд форштевнем
или сбрасыванием на лёд тяжёлых предметов (напри6
мер, пушки). К тому времени уже были изобретёны ле6
довые якоря и ледовая обшивка 6 шуба (коца). Первым
рассматривать Северный Ледовитый океан как район
транспортных коммуникаций начал М.В. Ломоносов.
Опыт ледовых походов поморов он подкрепил мате6
матическими расчётами и доказал существование Ве6
ликой Сибирской полыньи. М.В. Ломоносов предпола6
гал, что в акватории Арктики существуют районы с по6
лыньями чистой воды, либо битого, достаточно тонко6
го преодолимого для судов льда. Его выводы сегодня
во многом подтверждены современными исследова6
ниями с использованием ИСЗ.

По настоянию М.В.Ломоносова в 1764 г. после6
довал царский указ "… учинить поиск морского прохо6
ду Северным океаном в Камчатку и далее…". Им же
были спроектированы и суда ледового плавания для
экспедиции адмирала (в те времена командора) Васи6
лия Яковлевича Чичагова, которая в 1765 приступила
к поиску этого пути и прекратила свою работу в связи
со смертью великого учёного. И хотя "морской про6
ход" не был найден, гидрологические исследования,
выполненные экспедицией в районе архипелага
Шпицберген, имели огромную ценность. Угол наклона
ледокольного форштевня этих судов и их подводные
обводы корпуса (найденные М.В. Ломоносовым) близ6
ки обводом корпусов современных ледоколов.

Вторым человеком, оценившим значение для Рос6
сии северных морских путей, был Д.И. Менделеев.

Именно он первый спроектировал ледокол, предназ6
наченный для плавания в арктических морях. Дмитрий
Иванович был хорошо знаком со Степаном Осипови6
чем Макаровым, по многим проблемным вопросам их
мнения совпадали. Результатом такого сотрудничест6
ва можно считать появление в российском флоте ли6
нейного ледокола "Ермак". 

После Великой Октябрьской Социалистической
Революции молодой Республике Советов достался
вполне приличный ледокольный флот, в состав кото6
рого входили ледоколы: "Ермак", "Красин" (бывший
"Святогор"); "Ленин" (Бывший "Александр Невский”);
"Ф. Литке", "Макаров" (бывший "Князь Пожарский"),
"Трувор"; "Октябрь" (ранее 6 "Ревельштадт"); "Силач";
"Пурга" и "Торос" общей мощностью 51 200 лошади6
ных сил. В 1937 6 1941 годы были построены и попол6
нили ледокольный флот " И. Сталин"; "Л. Каганович";
"А. Микоян"; "В. Молотов". Таким образом, общая
мощность Советского ледокольного флота в довоен6
ное время составила 100 000 л.с. Это был самый мощ6
ный в Мире ледокольный флот. Началось планомер6
ное освоение Арктики.

17 декабря 1932 года Совет Народных Комисса6
ров СССР принял решение образовать Главное уп6
равление Северного морского пути. Этой организа6
ции предстояло "…проложить окончательный морской
путь от Белого моря до Берингова пролива, оборудо6
вать этот путь, держать его в исправном состоянии и
обеспечивать безопасность плавания по этому пу6
ти…". Задача, прямо скажем, грандиозная. Для её ре6
шения потребовалось создать самый мощный в Мире
ледокольный флот, а также тип судов способных пла6
вать в канале за линейным ледоколом. Необходимо
было преодолеть огромные трудности в проведении
гидрометеорологических исследований, в решении
различных инженерно6технических задач, навигаци6
онном обеспечении трассы СМП и т.п.

Наша северная береговая линия самая протя6
жённая в Мире, моря заливного типа и расположены
на континентальном шельфе 6 Арктика мелководна по
всей трассе СМП. Это обстоятельство приходится
учитывать при проектировании судов ледового плава6
ния. В этом вопросе Советский Союз также занимал
ведущее место в Мире. Наша страна по праву счита6
ется родиной ледокольного флота.

Флагманы арктических трасс

Первый в Мире линейный ледокол для Арктики
был построен по инициативе С.О. Макарова. Степа6
на Осиповича в этом вопросе поддерживал Дмитрий
Иванович Менделеев: его друг и постоянный оппонент
в вопросе определения "северной полыньи". Основ6
ная часть проектных работ была выполнена самим
Макаровым с помощью корабельных инженеров
Афанасьева и Рунеберга. За постройкой ледокола в
Англии наблюдал Макаров. Постройка ледокола за6

Виктор Сергеевич Шитарёв,
капитан дальнего плавания

хочу узнать

А Р К Т И К А  �  П Р О Б Л Е М ЫА Р К Т И К А  �  П Р О Б Л Е М Ы
И  П Е Р С П Е К Т И В ЫИ  П Е Р С П Е К Т И В Ы

б и т в а  з а  с е в м о р п у т ь



49

вершилась 21 февраля 1899 года. Так появился (впос6
ледствии названный "дедушкой ледокольного флота")
"Ермак". Его энергетическая установка (ЭУ) включала
четыре паровые поршневые машины общей мощ6
ностью 10 000 л.с. Каждая машина имела свой привод
на гребной винт, то есть судно имело 4 гребных винта 6
один носовой и 3 кормовых. При форсировании тяжё6
лых льдов "Ермак" своим корпусом оказывал давление
на него с силой более 800 тс, что позволяло ему уве6
ренно работать в сложных ледовых условиях.

Форсируя тяжёлые льды, "Ермак" дважды получал
серьёзные повреждения корпуса. От носового винта

впоследствии пришлось отказаться. Зато схема с тремя
кормовыми гребными винтами нашла своё и на совре6
мённых ледоколах, в том числе и на атомоходах. В
1901 году вышла в  свет книга С.О. Макарова "Ермак"
во льдах", где подводились итоги научных исследований
и опыт ледового плавания, получивший практическое
воплощение. Например, толщина ледовой обшивки
корпуса "Ермака" 27 мм оказалась недостаточной;
построенный на 7 лет позже "Святогор", переимено6
ванный при Советской власти в "Красин", имел пояс ле6
довой обшивки толщиной уже в 32,3 мм, а спущенный
на воду в 1938 году ледокол "И. Сталин" имел пояс ле6
довой обшивки толщиной уже 35 мм. 

"Ермак" прослужил
народу более 60 лет 6 и
для обычного судна воз6
раст более, чем доста6
точный, а уж для ледоко6
ла… Ведь его корпус
постоянно испытывают
на прочность полярные
льды 6 нагрузка огром6
ная. Ордена Ленина ле6
гендарный ледокол "Ер6
мак" совершил свой пос6
ледний поход в Арктику в
1963 году. Он послужил
прототипом для пост6
ройки новой серии советских линейных ледоколов типа
"И. Сталин" такой же мощности, но несколько больше6
го водоизмещения. Если каждую массы "Ермака" двига6
ла 1 л.с., то у "И. Сталина" 6 0,9 л.с.

Ледоколы сталинской серии хорошо поработали
на трассе Севморпути. Сам ледокол "И. Сталин" в
1938 году участвовал в спасении затёртого во льдах
ледокольного судна "Г.
Седов". Ему удалось
пробиться до широты 83
градуса северной, но
когда до цели остава6
лось пройти всего лишь
50 миль, он встретил тя6
жёлые паковые льды,
оказавшимися для ледо6
кола непроходимыми.
Надо заметить, что в па6
ковых льдах весьма неу6
ютно чувствуют себя да6
же атомные богатыри,
чья мощность в разы
больше мощности ледокола "И. Сталин". В арктичес6
кую навигацию 1939 года ледокол "И. Сталин" совер6
шил экспериментальный рейс по СМП из Мурманска
до бухты Угольной, что расположена восточнее Певе6
ка и обратно. В декабре 1939 г. 6 январе 1940 г. вывел
из ледового плена на чистую воду ледокольное судно
"Г. Седов". За эту успешно проведённую спасательную
операцию оба судна были награждены Орденами Ле6
нина, а седовцы и капитан ледокола "И. Сталин"
М.П. Белоусов стали Героями Советского Союза. Так
начиналось развитие сове6
тского ледокольного флота
на Советском Севере.

Итак, в 1960 61969 гг.,
финская фирма А/О "Вярт6
силя" построила для Сове6
тского Союза пять дизель6
электрических ледоколов
типа "Москва" мощностью
22 000 э.л.с. каждый. С
участием этих ледоколов
продлились сроки аркти6
ческой навигации. Ледоко6
лы "сталинской" серии пе6
решли на вспомогательные
работы. В 1974 6 1976 гг.
пришли новые линейные
дизель6электрические ле6
доколы типа "Ермак" мощ6
ностью 36 000...40 000 л.с.
Однако, у всех этих ледо6
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“Ермак”на выходе из верфей

Встреча “Ермака”в Санкт
Петербурге

Снимок 30
х годов: Ледокол “Красин” (бывший “Святогор”)

Спаение ледоколом “Красин” экипажа экспедиции Нобиле
С картины 30
х годов

Ледокол “Иосиф Сталин” 

Проводка ледокольным пароходом “Ленин” каравана судов
Из журнала 30
х годов
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колов есть один существенный недостаток 6 запасов
дизельного топлива им хватает только на месяц интен6
сивной работы, а новый "Ермак" в сутки сжигает его
около 182 т. Не трудно рассчитать, что топливо в Арк6
тике становится дефицитом, его требуется всё больше
и больше. Снабжение работающих во льдах ледоко6
лов топливом с обычных танкеров сопряжено с извест6
ными трудностями 6 танкер к работающим ледоколам
должен либо пробиваться сам, что не просто, либо
под проводкой, опять же, ледокола, который тоже рас6
ходует дизельное топливо.

В котлах паровых линейных ледоколов ранней се6
рии 6 "Ермак", "Красин", “Ленин”, “И. Сталин” и других
6 в качестве топлива использовался каменный уголь,
суточный расход которого мог достигать 190 т. Авто6
номность этих ледоколов по топливу была значительно
ниже, чем у совремённых дизель6электрических ледо6
колов. Таким образом, Арктика преподнесла ледо6
кольщикам, казалось бы, неразрешимую задачку. Но
вот за дело взялся коллектив учёных во главе с Анато6
лием Петровичем Александровым, возглавлявшим в те
года АН СССР. Имя А.П. Александрова должно быть
вписано в историю советского ледоколостроения зо6
лотыми буквами наравне с именами С.О. Макарова и
Д.И. Менделеева. Под его руководством была созда6
на новая энергетическая установка, увеличившая ав6
тономность плавания ледокола по топливу до одного
года, а продолжительность заправки топливом до од6
них суток. Ледовые капитаны могли об этом только
мечтать.

В 1959 г. на просторы арктических морей вышел
новый флагман отечественного ледокольного флота
атомоход "Ленин", который был моложе старого "Ер6
мака" на 60 лет. На трассы СМП вышел мирный атом.
Атомная паро6производящая установка (АППУ) ато6

мохода "Ленин" состояла из трёх атомных реакторов
и обеспечивала паром работу четырёх турбогенера6
торов. Два генератора работали на средний гребной
электродвигатель, и по одному 6 на бортовые. Схема
нам уже знакомая 6 три кормовых гребных винта, соот6
ношение подводимой мощности 1:2:1, а общая мощ6
ность ЭУ 44 000 л.с. Стоит заметить, что в первона6
чальном проекте у "Ленина" должен быть ещё один,
четвёртый 6 тянущий 6 гребной винт. Как в первона6
чальном проекте его "прадедушки" "Ермака". Тогда и
распределение мощности машины было бы 1:1:1:1. В
ходе проектирования от тянущего винта отказались, и
его мощность передали на центральный толкающий
винт. В те времена это был не только первый, но и са6
мый мощный ледокол в Мире. Его длина наибольшая
134 м; ширина 27,6 м; водоизмещение до модерниза6
ции 16 000 т. Каждую тонну массы атомохода двигали
2,75 л.с. 6 в три раза больше, чем у "И. Сталина". Дру6
гим достоинством атомохода следует считать его, от6
носительно, малую осадку 6 всего 9,2 м, поэтому его
можно отнести к мелкосидящим ледоколам.

Атомоход заметно продлил сроки арктической
навигации. Так, в 1960 г., несмотря на тяжёлые ледо6
вые условия плавания в проливе Вилькицкого, он
обеспечил непрерывное движение караванов су6
дов, а также, преодолевая сильное сжатие, вывел на
чистую воду затёртые льдами ледоколы "Красин" и
"Капитан Мелехов" вместе с транспортными судами,
находившимися под их проводкой. Льды несли кара6
ван на рифы у мыса Шербина. Следующая навига6
ция была не менее сложной. После ухода из Арктики
всех транспортных судов, атомоход "Ленин" обеспе6
чил создание высокоширотной станции "Северный
полюс 6 10" и установил на льду в заданных точках
автоматические метеостанции.

В том же году произошло ещё одно, я бы сказал,
знаменательное событие. В сентябре 1960 г. ледокол

Атомный ледокол “Ленин” во льдах Арктики в первый год работы
Из журнала “Судостроение” № 8 
 1961 г.

Ледокол “Ленин” берёт на буксир ледокол Ермак с
караваном речных судов

Из журнала “Судостроение” № 8 
 1961 г.

Схема из журнала “Судостроение” № 8 
 1961 г.
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"Ермак", имея на буксире несколько речных судов, по6
пал в тяжёлые льды. Вызволить караван из ледового
плена с помощью обычной околки было нельзя, корпу6
са речников не выдержали бы нагрузки. Тогда атомо6
ход подошёл к "Ермаку", взял его "на усы" (подтянул нос
ледокола в свой кормовой вырез) и вывел весь караван
на свободную воду. Так, "накоротке" встретились два
"первых в мире".

Но не только своей работой в Арктике славен
атомоход "Ленин". Ведь он был во многом первым в ми6
ре, и многое на нём делалось впервые. Это был плаву6
чий НИИ, научная лаборатория. Атомоход должен был
дать ответ на многие, интересовавшие учёных и
конструкторов вопросы. И главное слово здесь было
за экипажем. И моряки не подвели. Многие из них
удостоены высоких правительственных наград. Вскоре
атомоход прошёл модернизацию, завершившуюся к
1006летнему юбилею со дня рождения В.И. Ленина. На
практике реализовали 106летний опыт ледовых похо6
дов атомного богатыря. Был отработан наиболее ра6
циональный тип атомного реактора: теперь их стало
два и водоизмещение судна возросло до 19 240 т. Но
самое главное, определились элементы конструкции
нового поколения атомоходов, которым было сужде6
но, как говорится, идти "ленинским путём".

Атомоход "Арктика" выходит на просторы север6
ных морей Арктики в 1974 году. На нём такие же как на
предшественнике два атомных реактора, а мощность
ЭУ доведена уже до 75 000 л.с. Два турбогенератора
работают на три гребных электродвигателя, каждый из
которых вращает один из трёх гребных винтов. Как ви6
дим, схема 3 кормовых гребных винта, как и на старом
"Ермаке", и на "Ленине". Соотношение мощности на
винтах 1:1:1. Да, жив старый "Ермак", идеи заложенные
в его конструктивные элементы гениальны, поэтому
продолжают жить в новых поколениях самых совре6
мённых ледоколов. Длина нового атомохода 150 м;
ширина 30 м; осадка 11,0 м. Водоизмещение увеличи6
лось до 23 460 т. Это линейный ледокол, "ударная си6
ла" совремённого ледокольного флота.

И опять приходится упоминать атомоход "Ленин".
Дело в том, что экипаж атомохода "Арктика" был напо6
ловину укомплектован "ленинцами". Первенец советс6
кого атомного флота стал "кузницей кадров", многие
моряки начинали свой трудовой путь на "Ленине". В
мае 6 июне  1975 года "Арктика" прошла основатель6
ную проверку в припайных льдах Енисейского залива,
пролива Шокальского и в районе архипелага земли

Франца6Иосифа. Испытания показали, что ледокол
уверенно преодолевает однолетние льды (толщиной
до двух метров) предельной толщины, уверенно форси6
рует тяжёлые многолетние ледовые перемычки. Не те6
ряет хода даже при сжатии.

Первые караваны атомоход "Арктика" провёл че6
рез Карское море на Дудинку, преодолев ледовую пе6
ремычку в Енисейском заливе за 6 часов. У обычных ле6
доколов это занимало 2 6 3 суток. Летом 1975 г. вмес6
те с дизель6электрическим ледоколом "Адмирал Мака6
ров" (мощностью около 40 000 л.с.) атомоход "Аркти6
ка" прошёл в Восточный сектор Арктики, где сложились
очень сложные для плавания ледовые условия, за 6,5
суток. Расстояние 1700 миль было пройдено со сред6
ней скоростью 11 узлов. При этом "Адмирал Макаров"
иногда застревал во льдах, и его приходилось окалы6
вать. В августе 1977 г. впервые в мировой практике ле6
дового плавания своим ходом судно достигло геогра6
фического полюса Земли. Это был атомоход "Аркти6
ка", каждую тонну массы судна везли 3,2 л.с.

В 1977 г. вступил в строй однотипный атомоход
"Сибирь". На "подходе" был атомоход "Россия". Так
незаметно "подкатил" 256летний юбилей атомохо6
да "Ленин". По этому случаю приезжал на торжест6
ва А.П. Александров, его доклад на торжествен6
ном заседании был заслушан с огромным внимани6
ем. На вопрос: "Нужна ли атомная энергетика в
Арктике?", дан исчерпывающий ответ: "Да, нужна !
Будущее за атомоходами".

Но мой рассказ о ледоколах будет не полным, ес6
ли не упомянуть ещё один тип ледокола 6 ледорез. Пря6
мо скажем, что эта ледокольная схема в Арктике не
прижилась. И было построено только одно судно, наи6
менование которого менялось не один раз. Начнём по
порядку, вначале он назывался "Эль Грей" и имел па6
ровую поршневую машину
мощностью 7000 л.с., а вот
его имена: "Канала"; "III Ин6
тернационал"; и, наконец,
"Ф. Литке"; в 1929 г. судно
было награждено Орде6
ном Трудового Красного
Знамени. В 1934 г. ледорез
"Ф. Литке" первым в Мире
совершив сквозное плава6
ние по СМП с востока на
запад за одну навигацию,
20 сентября благополучно

Атомный ледокол “Сибирь” 75 000 л.с. На заднем плане атомный ледокол “Таймыр” мощностью 50 000 л.с.

Ледорез “Эрл Грей”,
будущий “Ф. Литке”.

Раскрашенная фотооткрытка
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прибыл в Мурманск. Но по срав6
нению с линейными ледоколами
его успехи были не столь значи6
тельны, поэтому, судно использо6
валось в качестве экспедиционно6
го, им был  выполнен большой
объём научных исследований.

Однако вернёмся к первой
арктической навигации атомохо6
да "Ленин". Двухметровый лёд он
взламывал легко, но канал за ле6
доколом заполнялся большими
льдинами, которые своими корпу6
сами не могли раздвигать обыч6
ные транспортные суда, шедшие
сразу за ледоколом. Поэтому за

ним шёл другой, вспомогательный ледокол, и только
потом шли транспортные суда. Необходимость во
вспомогательных ледоколах велика, т.к. есть на трассе
СМП много мест, где мелководье не позволяет пла6
вать атомоходам, а в некоторых арктических морях
они не нужны вообще. Например, на Балтике в зимнее

время могут работать
и обычные ледоколы, а
на акваториях морских
портов атомоходу ра6
ботать будет более
чем сложно. 

К вспомогатель6
ным, обычно относят и
портовые ледоколы.
Одним словом, это
многочисленный класс
судов различной мощ6
ности ЭУ. Строились
они издавна, но наи6
более удачными следу6
ет считать ледоколы
послевоенной пост6

ройки. Особенно серию ледоколов типа "Капитан Бе6
лоусов" финской постройки, хорошо себя зарекомен6
довавших на Балтике. Судно названо в честь капитана
ледокола "И. Сталин", уже упоминавшегося в нашей
статье. Эти суда приступили к проводкам транспортов
в 1954 г.; их водоизмещение 5360 т; длина наиболь6
шая 83,16 м; ширина 19,4 м; осадка 7 м, как видим, ле6
доколы мелкосидящие. Дизель6электрическая ЭУ мог6
ла развивать мощность в 10 500 л.с. и через приводы
работала на 4 гребных электродвигателя, вращавшие
4 гребных винта 6 2 кормовых и 2 носовых. Эти ледоко6
лы прекрасно работали в битом льду, шуге, но для
Арктики оказались слабоваты, на лёд вылезали хоро6
шо, мощности ЭУ было достаточно, но проламывать
лёд массой своего корпуса?.. Здесь они значительно
уступали "дедушке "Ермаку".

В 1977 г. им на смену пришли новые мелкосидя6
щие ледоколы с дизель6электрической ЭУ типа "Капи6
тан Сорокин" мощностью 24 840 л.с., построенные
по классической схеме 6 с тремя кормовыми гребны6
ми винтами. Их водоизмещение 14 716 т; наиболь6
шая длина 129,38 м; ширина 26,64 м; максимальная
осадка 8,5 м. Опыт работы ледокола в устьях сибирс6
ких рек показал, что он может проводить транспорта
во льдах непрерывным ходом со средней скоростью
10 узлов.

С 1982 г. в Советский Союз начала поступать но6
вая серия вспомогательных ледоколов типа "Мудьюг",
мощность их ЭУ 12 380 л.с., суда двухвинтовые, греб6

ные винты 6 кормовые, регулируемого шага (ВРШ). Эти
ледоколы предназначены для обслуживания транс6
портов в портах, на подходах к портам в замерзаю6
щих неарктических морях, выполнения спасательных
операций в ледовых условиях и морской буксировки
при морозах до 640 °С. Длина наибольшая 92,0 м; ши6
рина 20,05 м; осадка 6,0 м. Строились финскими ко6
рабелами.

Как видим, класс мелкосидящих ледоколов в
связи с производственной необходимостью про6
должал развиваться. Предполагается постройка
судов этого класса с атомными ЭУ.

На транспортных коммуникациях 
Северного морского пути

Интенсивное освоение советским народом се6
верных районов страны вызвало значительное увели6
чение грузооборота. Возникла необходимость разви6
вать линейное судоходство 6 наиболее рациональная
форма эксплуатации транспортного флота. Для реше6
ния поставленных задач возникла необходимость соз6
дания транспортных судов ледового класса. Нельзя
сказать, что в дореволюционной России этому вопро6
су не уделялось внимание. С 1908 до 1912 гг. было
построено несколько пароходов для плавания в ледо6
вых условиях, носивших названия: "Таймыр"; "Вайгач";
"Г. Седов"; "В. Русанов"; "Садко" и др. Но линейное су6
доходство и условия Арктики предъявляют к судам со6
вершенно чёткие требования. Их эксплуатационные
характеристики должны строго соответствовать райо6
ну плавания, иначе судно вместо прибыли будет при6
носить убытки.

Ледорез “Фёдор Литке”
Архангельск, 1936 г.

Ледокол “Капитан Белоусов”

Ледокол “Сибирь”

В.А. Шитарёв у своего парохода “Воркута”

хочу узнать
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Уже в 306х годах ХХ века морским специалистам
стало ясно, что обычные транспортные суда для плава6
ния в Арктике непригодны даже тогда, когда их провод6
ка обеспечивается мощным линейным ледоколом. Ли6
бо не выдерживал корпус, либо не хватало мощности
судовой ЭУ, чтобы идти в канале за ледоколом. К тому
времени был накоплен достаточный опыт ледовых про6
водок, наметилась номенклатура. Поэтому вместе с
ледоколами сталинской серии была начата постройка
линейных судов ледового плавания "Севморпуть 6 1" и
"Севморпуть 6 2" водоизмещением 6500 т и мощ6
ностью паровых поршневых машин по 2500 л.с. Они
имели толщину пояса ледовой обшивки 32...35 мм и по
конструкции относились к типу грузопассажирских.
Первый был спущен на воду с именем на борту "Деж6
нёв"; на борту второго было "С.А. Леваневский". Про6
ект оказался вполне удачным, впоследствии эти суда
прошли модернизацию и успешно работали на трассе
СМП, например, "Дежнёв" с 1937 по 1969 гг.

Дальнейшая постройка и совершенствование этой
серии были прерваны начавшейся Великой Отечест6
венной войной. Надо сказать, что п.х. "Дежнёв" и п.х.
"С.А. Леваневский" были первыми в Мире специализи6
рованными судами, предназначенными для плавания
непрерывным ходом во льдах за самым мощным, по тем
временам, линейным ледоколом, они отвечали, практи6
чески, всем требованиям арктического линейного судо6
ходства. Война прервала постройку этих судов, но не
остановила конструкторскую мысль. СМП напряжённо
функционировал всю войну под руководством знаме6
нитого полярника Д.И. Папанина. Накапливался и опыт
ледовых проводок, на основании которого были разра6
ботаны впоследствии задания на новые проекты ледо6
колов и транспортов для СМП.

Послевоенный период ознаменовался бурным
развитием советского морского флота, не были забы6
ты и потребности СМП, в связи с открытием новых мес6
торождения полезных ископаемых, увеличились темпы
освоения северных районов. Значительно расширился
ассортимент перевозимых грузов, сформировались
новые судоходные линии, старые 6 стали более ожив6
лёнными. С каждым годом Арктика становилась более
многолюдной. В июле 1953 г. со стапелей голландской
верфи "Де Схальде" сходит первенец новой арктичес6

кой серии судов, построенный по советскому проекту,
дизель6электроход "Лена". Полная грузоподъёмность
судна 7560 т; длина наибольшая 130,19 м; ширина
18,5 м; (меньше, чем у ледоколов типа "Капитан Бело6
усов"); осадка 8,15 м (мелкосидящее судно); мощность
ЭУ 8200 л.с. (может идти непрерывным ходом во льдах
за совремённым линейным ледоколом).

Практика подтвердила высокие эксплуатацион6
ные качества дизель6электрохода. В первую же аркти6
ческую навигацию осуществлен рекордный девятису6
точный рейс Архангельск 6 Тикси. Приняв груз, судно
следует на Певек и бухту Проведения. С новой парти6
ей груза "Лена" 30 октября 1954 г. вернулось в Архан6
гельск, совершив первый в истории СМП двойной
сквозной рейс за одну навигацию. В 1955 г. новый ре6
корд, трансатлантический рейс по маршруту Архан6
гельск 6 Владивосток 6 Мурманск 6 Лондон. Во льдах
метровой толщины суда этой серии не пользовались
услугами ледоколов. В январе 1958 г. жители Архан6
гельска с восторгом наб6
людали как большое
красивое судно шло по
скованной льдом Север6
ной Двине легко и уве6
ренно 6 это был дизель6
электроход "Индигирка",
прибывший с грузом
шпицбергенского угля.

Серия новых судов
типа "ГЭС" ("Рионгэс",
"Куйбышевгэс" и др.) 1957 г. оказалась не столь удач6
ной. Но зато модернизация судов типа "Лена" дала
жизнь новой серии типа 6 "Амгуема", грузоподъём6
ностью 9350 т. За 1962 6 1975 гг. было построено 14
единиц. О том, что серия оказалась удачной убедитель6
но свидетельствует успешно выполненный в 1978 г. под
проводкой атомохода "Сибирь" экспериментальный
высокоширотный рейс из Мурманска во Владивосток
дизельэлектрохода "Капитан Мышевский". В том же го6
ду на трассы СМП вышли рудовозы типа "Дмитрий
Донской". Через три года ГДР начала постройку серии
судов типа "Михаил Стрекаловский" на судоверфи
"Варнемюнде". Эти суда были спроектированы на базе
проекта типа "Дмитрий Донской", значительно превос6
ходили прототип по ряду показателей, так как оказа6
лись лучше приспособлены для трассы СМП.

Обводы корпуса "Михаила Стрекаловского" ледо6
кольного типа, водоизмещение 25 000 т, судно было
приспособлено для перевозки навалочных грузов и кон6
тейнеров, имело ЭУ мощностью 11 200 л.с., что позволя6
ло уверенно работать с дизель6электрическими линейны6
ми ледоколами. Суда были оснащены мощными грузовы6
ми кранами, которые могли работать в спаренном вари6
анте и управляться одним крановщиком. Таким образом,
судно могло выполнять погрузку и выгрузку контейнеров
самостоятельно. Для навалочных грузов каждый кран ос6
нащался грейфером. Судно могло брать на борт 442
двадцатифутовых или 219 сорокафутовых контейнеров.

Будучи в командировке
в Мурманске, я встречался с
моряками ММП, плававши6
ми на атомоходах второго
поколения и задавал им воп6
рос 6 с какими транспортны6
ми судами им удобней рабо6
тать? И получал неизменный
ответ 6 с "морковками". Так
моряки "окрестили", с прису6

Пароход ледового плавания “Таймыр” 

Пароход “Дежнёв” 
 он же “СКР
19 “ во время Второй мировой войны

“Индигирка”

Ледокольное судно “Охотск”
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щим им юмором, новую
серию судов ледового
плавания построенных
по советскому проекту,
типа "Норильск" на финс6
ких верфях "Вяртсиля" и
"Валмет". Далее мне по6
яснили 6 "в канале за ли6
нейным ледоколом не
застревают, скорость
движения в караване и
дистанцию между суда6
ми, строго выдерживают,
у нас с ними никаких за6
бот". Ну а поводом для
шуток была видимая на
льду издалека (и даже
сквозь вьюгу) яркая
оранжевая окраска кор6
пусов 6 в общем морков6
ка да и только… К 1984 г.
их построили 13 единиц.

Это многоцелевые су6
да с двойными бортами
максимальной грузоподъ6
ёмностью 19 800 т и мощ6
ностью ЭУ 21 000 л.с., что
позволяет им в метровом
льду плавать не пользуясь
услугами ледокола. Этот
вывод подтверждён нави6
гацией 1982 г., когда в
Западном секторе Арк6
тики сложилась благоп6
риятная ледовая обста6
новка. Суда оснащены
мощными грузовыми
кранами и кормовой
рампой с правого борта
для погрузки своим хо6
дом колёсной техники.
Они также могут перево6
зить контейнеры, длин6
номерные, пакетирован6
ные, тяжеловесные, гене6
ральные грузы, нефтеп6
родукты в таре и т.д. Спи6

сок можно было бы про6
должить. Для выгрузки на необорудованный берег су6
да снабжены платформой на воздушной подушке гру6
зоподъёмностью 40 т.

В 1983 году арктический флот пополнился прин6
ципиально новым типом
судов. В строй вступил
лихтеровоз "Алексей Ко6
сыгин" с мощной ЭУ в
33 600 л.с. и грузоподъ6
ёмностью 39 900 т. Суд6
но может взять на борт
82 лихтера стандартно6
го водоизмещения или
1480 контейнеров. На
освободившемся стапе6
ле было заложено оче6
редное судно этой серии
"Шараф Рашидов". Осо6
бенность этих судов в
том, что с помощью сво6

его грузового устройства оно может спускать лихтера
на воду, а портовые буксиры доставят их под разгруз6
ку в самые различные места и портопункты. Таким об6
разом, лихтеровозу для грузовых операций не потре6
буется причальная линия, что особенно ценно для
Арктических мест погрузки и выгрузки. Судно имеет
ледокольные образования корпуса длиной 262,8 м и
ширину 32,3 м. Не остался в стороне и "мирный атом",
уже построен лихтеровоз с атомной ЭУ мощностью в
40 000 л.с..  "СЕВМОРПУТЬ".

Что ждёт арктический флот в будущем? Загады6
вать не буду. Хотя в дореформенный период всё для
успешной работы в Арктике были вполне приемлемые
условия. На просторы арктических морей вышли сов6
ремённые ледоколы и транспортные суда. Навигация
в Западном секторе Арктики стала круглогодичной,
значительно возросли сроки навигации в Восточном
секторе. Во многом этого удалось добиться
благодаря подбора правильного соотношения в из6
вечном тандеме ледокол 6 транспорт. Сегодня нет
препятствий в вопросе строительства атомохода
мощностью 150 000 л.с. Но смогут ли совремённые
суда идти не застревая в проложенном им канале? В
общем… Вопросы, вопросы, вопросы, требующие
глубоких научных исследований. 

Вытащить флот из разрухи сейчас, как мне кажет�
ся… не способен никто. Куриных мозгов совремённых
менеджеров явно недостаточно. Снова Вечные вопро�
сы: "Что делать?" и "Кто виноват?" приобрели свою ак�
туальность. Для начала хотя бы восстановили Минис�
терство морского флота. В одном я абсолютно уверен:
Морским флотом должны руководить инженерные
кадры самой высокой квалификации. БУХГАЛТЕРЫ
ДОЛЖНЫ СЧИТАТЬ. А не руководить процессом.
Как в известной пьесе Шварца: тень должна знать своё
место. Экономика должна быть эффективной,
а не экономной. В мировом торговом флоте во всём
мире лучшим менеджером всегда был, есть и будет ка�
питан торгового судна. Так считают морские специа�
листы во всём цивилизованном мире. 

А что об этом думают в странах непуганых дура�
ков, нам с вами знать совершенно не интересно.

Вспомогательный транспорт “Нижнеянск” для работы с атомоходами

Лесовоз Севморпути “Камчадал”

Серийный ледокол “Ленинград” (типа “Москва”)

Лесовоз Севморпути

Ледокол “Красин” сегодня 
 музей
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