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ПЛЕНАРНЫЕ ДОКЛАДЫ 

УДК 629.784 

80-ЛЕТИЮ СО ДНЯ РОЖДЕНИЯ Ю.А. ГАГАРИНА – ПОСВЯЩАЕТСЯ 

Алтунин В.А., Бармин И.В*., Гортышов Ю.Ф., Гуреев В.М.,  
Демиденко В.П.**, Ковалёв А.П.***, Яновский Л.С.**** 

(Казанский национальный исследовательский технический университет  
им. А.Н. Туполева-КАИ)  

(*Российская академия космонавтики им. К.Э. Циолковского)  
(**Михайловская военная артиллерийская академия)  

(***ФГУП КБ «Арсенал»)  
(****ФГУП «Центральный институт авиационного моторостроения 

им. П.И. Баранова») 

В докладе раскрывается жизненный путь первого космонавта планеты – Юрия 
Алексеевича Гагарина. 

Великий русский учёный К.Э. Циолковский писал: «Уверяю Вас, человек полетит в 
Космос на ракете. Конечно, это будет русская ракета, и, конечно, полетит на ней русский че-
ловек… Пройдёт ещё не более 30-40 лет, наука вплотную приблизится к космическому рей-
су. Этот счастливый день станут считать первым днём космической эры в жизни человечест-
ва. Этот день и имя первого космонавта войдут в историю человечества».  

Сбылась мечта великого К.Э. Циолковского! Весенний день 12 апреля 1961 года пе-
ревернул мир. Впервые человечество шагнуло в космос. Первый космический полёт со-
вершил гражданин СССР, военный лётчик морской авиации, старший лейтенант Юрий 
Алексеевич Гагарин. Вспомним, как давно это было… Космодром Байконур, в 5.30 утра в 
небольшом домике играют «Подъём» молодому офицеру Юрию Гагарину. После обычной 
физзарядки – завтрак из своих «космических» 160 – граммовых туб – увы, так велели вра-
чи, чтобы в организме было меньше «твёрдых шлаков», т.к. впереди – перегрузка, предпо-
лётный медицинский смотр и облачение в космическое снаряжение. Пилот надевает на се-
бя тёплый, мягкий и лёгкий комбинезон лазоревого цвета. Затем специалисты «натаскива-
ют» на него защитный скафандр, он должен был обеспечивать сохранение работоспособно-
сти даже в случае разгерметизации кабины корабля, и демаскирующую ярко-оранжевую 
оболочку – для поисковиков. Тут же проверяют приборы и аппаратуру, вмонтированные в 
скафандр. Гагарину помогают надеть на голову белый шлемофон, сверху – гермошлем.  
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На нём крупными буквами нитрокраской спешно напишут: «СССР». Это предложит на-
чальник Центра подготовки космонавтов Евгений Карпов для того, чтобы при приземлении 
космонавта никто не принял за шпиона – лётчика. Такое было время… Велась напряжённая 
работа по подготовке к запуску «Востока», огромная роль в ней Сергея Павловича Королё-
ва, который вникал во все детали подготовки к полёту, даже в такие, казалось бы, мелочи, 
как «ритуал» представления космонавта Государственной комиссии или порядок встречи 
его с командой, готовящей старт «Востока», его отеческая забота о космонавтах и искрен-
няя дружба с ними.   

Чуть позже Гагарин поднимает в приветствии руки и направляется к космическому ко-
раблю. В течение двух часов Юрий ожидает старта. А впереди – лишённое жизни бесконечное 
пространство, полное смертоносного излучения, метеорных потоков. Впереди – невесомость. 
Впереди – огромная скорость, с которой предстояло пронестись над планетой. Разве не повод 
для беспокойства? Опасность таил и старт – до полёта произошло несколько катастроф. Но 
Юрий верил в успех. Верил Главному конструктору Сергею Павловичу Королёву, его таланту, 
мудрости, его инженерным расчётам, верил другим людям, готовившим полёт.   

Незадолго до запуска были окончательно определены космонавты «Востока-1»: Юрий 
Алексеевич Гагарин и его дублёр – Герман Степанович Титов (который всегда был рядом с 
Гагариным до момента запуска). Было глубокое убеждение, что Ю.А. Гагарин сумеет сде-
лать всё, на что способен человек, чтобы выполнить возложенную задачу. До сих пор подоб-
ное происходило лишь в сказках. Должен был совершиться «прыжок в неизвестность». 
Нервное напряжение охватило всех и никто не старался его скрыть, оно дошло до своего 
апогея к моменту команды «Ключ - на старт!». В 9 часов 6 минут 56 секунд московского 
времени срабатывает контакт подъёма. Включаются двигатели, четыре металлические опо-
ры, на которых висела ракета – носитель «Восток 8К72К» с космическим кораблём  
«Восток-1», не касаясь грунта, отваливаются в стороны, и вся система отрывается от Земли. 
Гагарин слышит пронзительный свист, вскоре перешедший в могучий рёв. 

Далее шёл отсчёт секундам, и только когда на фоне грохочущей симфонии ракетных 
двигателей, проникающей снаружи в бункер, прозвучал по радиосвязи спокойный и уверен-
ный торжествующий голос Юрия Алексеевича: историческое «Поехали!», – это напряжение 
сменилось радостью и гордостью за человека, который покидал Землю и устремлялся в кос-
мос на корабле, созданном советскими людьми.  

Вот головной обтекатель автоматически сбрасывается в сторону за плотными слоями 
атмосферы. В иллюминаторах показывается далёкая земная поверхность. В это время «Вос-
ток» летит над Сибирью (корабль идёт с запада на восток). Гагарин видит широкую сибир-
скую реку, островки и берега, поросшие тайгой.  

Ракета стремительно набирает скорость, и Юрия вдавливает в кресло. Перегрузки 
становятся так велики (3-4 единицы), что он не может пошевелиться. По мере того как «Вос-
ток» постепенно преодолевает силу притяжения, перегрузки уменьшаются. И вот, наконец, 
разделение с носителем, корабль выходит на околоземную орбиту. Теперь Гагарин летит со 
скоростью 8 километров в секунду(28800 км/час), с которой никто до него не летал. 

Сергей Павлович, с трудом сдерживая волнение, коротко передавал по радиосвязи со-
общения на удаляющийся от Земли «Восток». Вот этот, уже ставший историческим, диалог 
Главного конструктора и первого космонавта СССР и планеты Земля: 

Королёв: «Мы все желаем Вам доброго полёта, всё нормально!». 
Гагарин: «До свиданья, до скорой встречи, дорогие друзья!». 
Королёв: «До свиданья, до скорой встречи!». 
Гагарин: «Вибрация учащается, шум несколько нарастает». 
Королёв: «Время 70 секунд от начала старта». 
Гагарин: «Понял Вас. 70. Самочувствие отличное, продолжаю полёт, растут перегруз-

ки, всё хорошо…». 
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Королёв: «По скорости и времени всё нормально. Как чувствуете себя?». 
Гагарин: «Чувствую себя хорошо!». 
Королёв: «Всё в порядке, машина идёт хорошо!». 
Гагарин: «Сброс головного обтекателя… Вижу Землю. Несколько растут перегрузки, 

самочувствие отличное, настроение бодрое!». 
Королёв: «Молодец, отлично! Всё идёт хорошо!». 
Гагарин: «Наблюдаю облака над Землёй, мелкие, кучевые, и тени от них. Красиво. 

Красота-то какая! Как слышите?». 
Королёв: «Слышим Вас отлично. Продолжайте полёт». 
Гагарин: «Полёт продолжается хорошо. Перегрузки растут, медленное вращение, всё 

переносится хорошо, перегрузки небольшие, самочувствие отличное. В иллюминаторе на-
блюдаю Землю: всё больше закрывается облаками». 

Королёв: «Всё идёт нормально. Вас понял, слышим отлично…». 
Юрий отталкивается от кресла, насколько позволяли привязные ремни, и как бы зави-

сает между потолком и полом кабины, испытывая необычайную лёгкость в теле. Руки и но-
ги, казалось, ему не принадлежали. Он впервые испытывает ощущение реальной невесомо-
сти, но быстро к ней приспосабливается. А рядом свободно парят планшет, карандаш, блок-
нот. Всё это очень напоминало полёты во сне, позже вспоминал космонавт. Самое необыч-
ное – поведение жидкости. Вода, вытекавшая из питьевого контейнера, принимает сфериче-
скую форму, плавает в воздухе до тех пор, пока не достигает какой-нибудь твёрдой поверх-
ности, на которую осаждается, подобно росе на цветке. Корабль идёт в автоматическом ре-
жиме. Корректировка траектории полёта, скорость корабля, микроклимат внутри кабины – 
всё это и многое другое контролируется с Земли. С орбиты хорошо просматриваются берего-
вые линии, горные хребты, лесные массивы и искривление земной поверхности. Бледно-
голубая атмосфера над этим изгибом постепенно темнеет, приобретая ряд невероятно соч-
ных оттенков – от бирюзового до тёмно-синего, фиолетового и, наконец, чёрного. Совсем 
по-другому отсюда выглядит и солнце. Без земной атмосферы, рассеивающей его лучи, оно 
кажется в сотни раз ярче. Проходят минуты и «Восток» внезапно окутывает кромешная тьма, 
т.к. он из потока солнечных лучей входит в затенённую сторону Земли. Внизу черно, однако 
Юрий предполагает, что пролетает над океаном. Вскоре корабль вновь входит в полосу света, 
и горизонт сияет всеми цветами радуги, начиная с ярко-оранжевого. Максимальное расстояние 
корабля от поверхности Земли в апогее составило 327 километров. Менее чем за 90 минут 
«Восток» облетает вокруг Земли, наступает время возвращаться. И этот этап, к слову, риско-
ванный, космонавт проходит с честью. Спускаемый аппарат корабля совершил посадку на 
территории СССР в Саратовской области. На высоте нескольких километров от поверхности 
Земли Юрий Гагарин катапультировался и совершил посадку на парашюте вблизи спускаемо-
го аппарата. В 10.55 Юрий касается ногами грунта. Через некоторое время космонавта №1 
доставили на территорию ближайшего ракетного дивизиона ПВО. Он был в комбинезоне, но 
без шлемофона. Кто-то из офицеров - ракетчиков вручил ему свою фуражку с чёрным бархат-
ным околышком. На место приземления прибыл главный конструктор С.П. Королёв, его бли-
жайший помощник и теоретик отечественной космонавтики М.В. Келдыш.  

Первый космический полёт человека был непродолжительным. Он длился всего  
108 минут. Но именно эти минуты вошли в историю человечества как начало новой эры – 
эры проникновения человека в космос.  

Как только корабль вышел на орбиту, руководство СССР обрушивает суперновость на 
головы ничего не подозревающих землян. Московское радио прерывает свои передачи, зву-
чит музыка, и диктор торжественно объявляет: «В Советском Союзе на околоземную орбиту 
выведен первый космический корабль с человеком на борту». Так было задумано. Высокая 
комиссия посчитала целесообразным выдать в эфир первое сообщение ТАСС сразу после 
выхода корабля-спутника на орбиту. В случае необходимости это облегчало быструю орга-
низацию спасения, исключало бы объявление каким-либо иностранным государством кос-
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монавта разведчиком в военных целях, ведь шла «холодная война». Русские, украинцы, бе-
лорусы, казахи, татары… Все советские люди с замиранием сердца слушают сообщение: их 
стране удалось сотворить научное чудо. Это были дни всемирного ликования! Правительст-
во по достоинству оценило подвиг молодого советского человека: старший лейтенант Гага-
рин стал Героем Советского Союза и майором Советской Армии. Этот космический полёт 
сделал Гагарина всемирной знаменитостью. Он много путешествовал по городам нашей 
страны, по странам и континентам, посетил даже США, которые тогда также приступили к 
реализации своей космической программы.  

В то время в США тоже готовился полёт человека в космос, но в ракете по баллисти-
ческой траектории, т.е. без выхода на орбиту искусственного спутника Земли. Советские 
учёные во главе с С.П. Королёвым решили идти своим путём – создать мощную трёхступен-
чатую ракету, способную вывести на орбиту корабль-спутник весом около 5 тонн. Это реше-
ние оказалось единственно правильным, т.к. открывало дорогу полного исследования неве-
сомости (при полёте в космосе по программе США – состояние невесомости начисляется 
лишь несколькими минутами). Так, в США только 5 мая 1961 года был осуществлён пуск по 
баллистической траектории ракеты-носителя с американским пилотируемым кораблём 
«Фрэдом – 7». Пилотировал корабль американский астронавт Алан Шеппард, полёт продол-
жался 15 минут 22 секунды. В полёте капсула с астронавтом достигла максимальной высоты 
185 километров, а затем приводнилась в 480 километрах от места старта. А 20 февраля 1962 года 
в – США был осуществлён пуск ракеты-носителя, которая вывела на околоземную орбиту 
американский космический корабль «Френдшип-7» с астронавтом Джоном Глени. Был со-
вершён виток вокруг земного шара. Т.е., прошёл почти год после полёта Юрия Гагарина, 
прежде чем американцы провели первый орбитальный пилотируемый полёт!   

Подготовка к запуску человека в космос была начата задолго до 12 апреля 1961 года. 
Была создана ракета Р-7, никогда не забудется день 21 августа 1957 года, когда был произве-
дён запуск первой в мире этой межконтинентальной баллистической ракеты, её последняя 
ступень пролетела 8000 км и опустилась в заданном районе. При обсуждении полученных 
результатов полёта этой ракеты, которая являлась военной и предназначалась для ядерных 
ответных ударов вероятного противника, Сергея Павловича охватил творческий научный 
порыв (хотя было уже 3 часа ночи) и он начал при всех мечтать вслух, строить планы на бу-
дущее. Он говорил, что полёт ракеты подтвердил правильность принятых технических ре-
шений и что ракета, после её модификации, сможет вывести на орбиту искусственный спут-
ник Земли. Такие работы уже велись тогда. И очень скоро настал этот незабываемый день 
начала космической эры – 4 октября 1957 года – был запущен первый искусственный спут-
ник Земли! Далее создавалась и запускалась целая серия кораблей – искусственных спутни-
ков Земли, в том числе и для исследования Луны.   

С мая 1960 года было проведено пять специальных пробных запусков, причём четыре – 
с подопытными животными, в том числе и собаками. Весь мир полюбил космических испы-
тателей-собачек Белку и Стрелку. Но не всё проходило гладко, как хотелось. При одном из 
первых запусков не удалось вернуть на Землю корабль из-за неисправности в системе ориен-
тации и бортовой автоматики, в результате работы тормозной двигательной установки ко-
рабль вместо торможения, наоборот получил некоторую дополнительную скорость и пере-
шёл на другую орбиту. Главный конструктор С.П. Королёв увидел в этом неудачном собы-
тии первый опыт маневрирования в космосе, переход с одной орбиты на другу. Беспилотные 
запуски корабля-спутника «Восток», надёжность работы конструкции корабля и его систем 
укреплял веру в целях первого пилотируемого полёта человека. Для четвёртой проверки в 
марте 1961 года провели «чистовые» лётные испытания двух кораблей по программе полёта, 
намеченной для корабля «Восток», с манекенами вместо космонавтов. Кроме манекенов, там 
были подопытные мыши, лягушки и две собачки: Чернушка и Звёздочка.  
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Оказывается, что приземление этих двух спускаемых аппаратов произошло не в Сара-
товской области, а на территории Татарстана, около села Старый Токмак. На место незапла-
нированного приземления прибыли Главный конструктор С.П. Королёв, начальник отдела 
подготовки космонавтов генерал-лейтенант Н.П. Каманин, академик В.В. Парин, член-
корреспондент Академии наук СССР С.М. Книжник, командующий Приволжским военным 
округом и другие военные и учёные. Через некоторое время, когда сошёл снег, колхозники 
нашли крышку с иллюминатором спускаемого аппарата (её срезало при приземлении), а по-
том и пороховую капсулу. По инструкции все эти детали должны были уничтожить (под 
прессом), но из Москвы прислали целый самолёт за этими деталями. На крышке сделали 
надпись: «Горячий привет освоителям космоса от колхозников села Старый Токмак и чеки-
стов Елабуги!» Так и хранится она с этой надписью в музее космонавтики в Москве. При 
подготовке этих кораблей был учтён весь опыт предыдущих запусков. Успешное завершение 
этих двух полётов позволило перейти к осуществлению полёта человека в космос.   

Большую роль в развитие отечественной космонавтики внесли и казанские учёные. На-
всегда вписаны в историю КАИ и нашей страны такие имена, как Г.Н. Лист, Г.С. Жирицкий, 
Д.Д. Севрук, Д.Я. Брагин, А.В. Болгарский и др. В годы Великой Отечественной войны на Ка-
занском авиационном заводе №16 работал будущий академик В.П. Глушко, который разрабаты-
вал реактивные ускорители для боевых самолётов, а будущий академик С.П. Королёв – ис-
пытывал их. Именно В.П. Глушко был организатором создания на базе КАИ первой в стране 
кафедры ракетных двигателей, где С.П. Королёв был старшим преподавателем. Затем этой 
кафедрой руководил дважды лауреат Государственной премии академик В.Е. Алемасов, по-
сле него – дважды лауреат Государственной премии, чл. - корр. Академии наук РТ, д.т.н., 
профессор А.Ф. Дрегалин. На весь мир известен учебник «Теория ракетных двигателей» ав-
торов Алемасова В.Е., Дрегалина А.Ф., Тишина А.П., написанный под редакцией академика 
В.П. Глушко. Не превзойдённым и уникальным является 10-ти томный справочник по ракет-
ным двигателям, созданный этим же творческим коллективом, под руководством В.П. Глуш-
ко. Многие выпускники КАИ были участниками создания первых баллистических ракет и 
спутников, стали крупными учёными, руководителями заводов и предприятий аэрокосмиче-
ской отрасли.   

Юрий Алексеевич Гагарин родился 9 марта 1934 года в деревне Клушино Гжатского 
района Западной области РСФСР (ныне Гагаринский район Смоленской области), неподалё-
ку от города Гжатск (ныне Гагарин). 1 сентября 1941 года Юра Гагарин пошёл в первый 
класс начальной школы в родной деревне Клушино. Уже шла Великая Отечественная война. 
Когда 12 октября в деревню пришли фашисты, они первым делом сожгли школу, взорвали 
храм с трёхвековой историей, а всех селян выгнали из своих домов на улицу. Отец Юрия – 
Алексей Иванович – был инвалидом, но большим умельцем - плотником, он быстро соору-
дил в огороде землянку, в которой семья Гагариных прожила почти 2 года (3 марта 1943 го-
да, когда Клушино было освобождено). В мае 1949 года Гагарин окончил 6 класс Гжатской 
средней школы, и 30 сентября поступил в Люберецкое ремесленное училище №10. Одновре-
менно поступил в вечернюю школу рабочей молодёжи, 7 класс которой окончил в мае 1951 го-
да, а в июне окончил с отличием училище по специальности формовщик – литейщик. В августе 
1951 года Гагарин поступил в саратовский индустриальный техникум, и 25 октября 1954 года 
впервые пришёл в Саратовский аэроклуб. В 1955 году Юрий Гагарин добился значительных 
успехов, закончил с отличием учёбу и совершил первый самостоятельный полёт на самолёте 
Як-18. Всего в аэроклубе Юрий Гагарин выполнил 196 полётов и налетал 42 часа 23 минуты. 
27 октября 1955 года Гагарин был призван в армию и отправлен в Оренбург, в 1-е военно-
авиационное училище лётчиков им. К.Е. Ворошилова. Обучался у известного в те времена 
лётчика-испытателя Я.Ш. Акбулатова. 25 октября Гагарин закончил училище с отличием. 
В течение 2 лет служил в 169 истребительном авиационном полку 122 истребительной авиа-
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ционной дивизии Северного флота, вооружённом самолётами МиГ-15бис. К октябрю 1959 года 
налетал в общей сложности 265 часов. 9 декабря 1959 года Гагарин написал заявление с 
просьбой зачислить его в группу кандидатов в космонавты. Уже через неделю его вызвали в 
Москву для прохождения медицинских комиссий. 3 марта 1960 года приказом Главноко-
мандующего ВВС К.А. Вершинина зачислен в группу кандидатов в космонавты, 11 марта 
вместе с семьёй выехал к новому месту службы. С 25 марта начались регулярные занятия по 
программе подготовки космонавтов. 

После первого космического полёта потом были и другие полёты, и другие космонав-
ты, но Ю.А. Гагарин навсегда останется первым! (Его полёт зарегистрирован в Междуна-
родном спортивном комитете как большое достижение). 

После своего космического полёта Ю.А. Гагарин неоднократно приезжал на родину, 
встречался с родственниками, с односельчанами, с одноклассниками, поддерживал со всеми 
дружественные отношения, помогал во многих вопросах. Он дважды избирался депутатом 
Верховного Совета СССР, пользуясь огромным авторитетом, мог войти к любому партийно-
му чиновнику, к любому министру с разговором отнюдь не о личных проблемах. Ю.А. Гага-
рин продолжал своё образование, так в 1968 году с отличием окончил Военно-воздушную 
инженерную академию им. Н.Е. Жуковского. Принимал непосредственное участие в обуче-
нии и тренировке экипажей космонавтов, в руководстве полётами космических кораблей 
«Восток», «Восход», «Союз». В 1964-1968 годах он был заместителем начальника Центра 
подготовки космонавтов.  

В память об Ю.А. Гагарине написаны книги, стихи, сняты кинофильмы, установлены 
памятники, названы города, улицы и площади, скверы и парки, созданы исторические музеи, 
ежегодно проводятся Международные научные конференции «Гагаринские Чтения» для сту-
дентов, аспирантов и молодых учёных, различные конкурсы и олимпиады для школьников, 
даже спортивные соревнования на кубок Гагарина. На родине первого космонавта создан 
дом-музей семьи Гагариных, где восстановлены все постройки, колодец и землянка, в кото-
рой жили во время войны пятилетний Юра с родителями и с братом и сёстрой. Этот истори-
ческий уголок и землянку показывают иностранцам. Космонавт Алексей Леонов предложил 
ритуал, который традиционно выполняется и сегодня: перед полётом в космос весь экипаж 
молодых космонавтов обязательно посещает дом-музей Гагариных, перед которым постав-
лен памятник матери первого космонавта – Анне Тимофеевне, землянку, все пьют всегда хо-
лодную воду из колодца. В Смоленске создан новый музей космонавтики им. Ю.А. Гагарина, 
где бережно хранятся документы, фотографии прославленного земляка, даже планшет и ка-
рандаш, который уплыл из рук Юрия Алексеевича на орбите при наступлении невесомости.  

В г. Москве на выставке народного хозяйства перед павильоном «Космос» установле-
на ракета «Восток» с космическим кораблём «Восток-1».  

В Калуге перед государственным музеем космонавтики им. К.Э. Циолковского также 
возвышается ракета «Восток» с космическим кораблём «Восток-1». Именно на такой ракете 
совершил свой первый полёт Ю.А. Гагарин. Написаны книги, стихи, песни, проводятся спор-
тивные состязания на кубок Гагарина. В г. Гагарине создан исторический музей космонавти-
ки им. Ю.А. Гагарина, мемориальный отдел которого уже 40 лет возглавляет племянница 
первого космонавта планеты – Тамара Дмитриевна Филатова. 

Для всех остаётся большой загадкой, как 27 марта 1968 года погиб космонавт №1  
Ю. Гагарин в авиакатастрофе вместе с известным лётчиком 1 класса В. Серёгиным, которые 
совершали тренировочный полёт на учебном истребителе «Миг-15» (бортовой №18) на ма-
лой высоте вблизи деревни Новосёлово Владимирской области. Официальных разъяснений – 
почему в несложном тренировочном полёте разбились два Героя Советского Союза и класс-
ных лётчика – нет до сих пор… Видимо, это будет известно еще не скоро. Останки самолёта, 
в котором он разбился, запаяны в металлические бочки и хранятся на спец. складе одной из 
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в/частей. Прах Ю.А. Гагарина захоронен в кремлёвской стене в Москве. Но его имя, образ 
мужественного и талантливого российского парня в сердцах благородных россиян. Город 
Гжатск и Гжатский район Смоленской области в целях увековечения памяти были переиме-
нованы соответственно в город Гагарин и Гагаринский район. Его имя носят Российский го-
сударственный научно-исследовательский центр подготовки космонавтов, Военно-
воздушная академия, другие учебные заведения. Юрия Гагарина помнят не только в России. 
Международная авиационная федерация (ФАИ) учредила Золотую медаль имени первого 
космонавта мира Ю.А. Гагарина. «Он позвал всех нас в космос», – скажет о Гагарине Нил 
Армстронг – человек, первый вступивший на поверхность Луны. За эти 53 года в космонав-
тике сделано очень многое, а первым был Гагаринский старт. Он олицетворяет и будет оли-
цетворять величайшие достижения нашего Отечества, земные свершения, мировой прогресс. 
Пилотируемая космонавтика дала второе дыхание непилотируемой. 

Ю.А. Гагарину были присвоены следующие звания: Лётчик –космонавт СССР  
(14 апреля 1961 г); Герой Советского Союза (14 апреля 1961 г.); Герой Социалистического 
труда Чехословацкой Социалистической Республики (28 апреля 1961 г.); Герой Социалисти-
ческого труда Народной республики Болгарии (23 мая 1961 г.); Герой Труда Демократиче-
ской республики Вьетнам; Президент Общества советско-кубинской дружбы; Почётный 
член Общества «Финляндия-Советский Союз»; с 1966 года являлся почётным членом Меж-
дународной академии астронавтики. 

Говорят, что если бы был жив Ю.А. Гагарин, жизнь в современной России была бы 
лучше! Мало кто знает, что после совершения первого космического полёта, Ю.А. Гагарин 
был в гостях не только во многих странах и городах, но и в Казани – он был гостем моло-
дёжного фестиваля в спортивном лагере «Волга» и отдыхал в домике на берегу Волги  
(в Боровом Матюшино). 

Прошли годы и десятилетия, выросли целые поколения. Современная молодёжь сего-
дня должна знать историю развития Российской науки, космической техники, героев космо-
са, а первую очередь – первого космонавта нашей страны и планеты Земля – Юрия Алексее-
вича Гагарина. 

2011 год – был годом Российской космонавтики. 
12 апреля признан днём Международной космонавтики (Всемирный день космонавти-

ки).  
50-летие полёта первого человека в космос широко отмечалось в России, во всех 

странах мира, всеми народами на пространстве бывшего СССР. 
В 2014 году все аэрокосмические научно-технические конференции в России посвя-

щаются 80-летнему юбилею со дня рождения Ю.А. Гагарина. 
В КГТУ-КАИ им. А.Н. Туполева этой исторической и знаменательной дате посвяща-

ются номера нашей вузовской газеты «Крылья», опубликованы и публикуются специальные 
статьи в журналах «Известия вузов. Авиационная техника», «Вестник КГТУ-КАИ», «Акту-
альные проблемы авиационных и аэрокосмических систем», весной был проведён Междуна-
родный научный семинар «Проблемы моделирования и динамики сложных междисципли-
нарных систем», посвящённый 80-летию первого в мире космонавта - Юрия Алексеевича Га-
гарина. Этот семинар, проводится 2 раза в год под эгидой Международной федерации нели-
нейных аналитиков, Академии нелинейных наук, Академии наук авиации и воздухоплава-
ния, Центра гуманитарных проектов и исследований, Российской академии космонавтики 
им. К.Э. Циолковского. Некоторые аспиранты, преподаватели и учёные КНИТУ – КАИ в ян-
варе этого года выступали с научными докладами в г. Москве на 38 Академических Чтениях 
«Актуальные проблемы Российской космонавтики», посвящённых памяти выдающихся пио-
неров освоения космического пространства – С.П. Королёву и другим. В сентябре – будут 
выступать в г. Калуге – на 49 Международных Научных чтениях, посвящённых разработке 
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научного наследия и развитию идей К.Э. Циолковского, где будет широко отмечаться этот 
юбилей.  

В Казани созданы исторические музеи авиационной и ракетно-космической техники. 
На Казанском авиамоторостроительном заводе №16 – в музее бережно хранятся двигатели – 
ускорители для военных самолётов, которые создавали, испытывали и отправляли на фронт 
В.П. Глушко и С.П. Королёв. В КНИТУ – КАИ созданы уникальные исторические музеи 
А.Н. Туполева, филиал которого находится на бывшей кафедре спецдвигателей, где собраны 
почти все ракетные двигатели, включая самый большой и самый мощный – от системы 
«Энергия – Буран». Ежегодно эти музеи посещают сотни наших студентов и школьников  
г. Казани и Татарстана. 

Интересно отметить, что в студенческие годы С.П. Королёв писал и защищал диплом 
у тогда уже известного авиационного конструктора А.Н. Туполева, чьё имя с гордостью но-
сит наш вуз. 

Первый полёт в космос навсегда останется самым ярким символом стремления чело-
века к познанию и прогрессу. Беспощадное время не властно стереть из памяти людской имя 
Юрия Гагарина, великого сына России, первым проложившего путь к звёздам, открывшего 
новую эру в истории мировой цивилизации. Первый космонавт планеты – Юрий Гагарин – 
навсегда останется в памяти и в сердцах нашего народа! 

DEVOTED TO THE 80TH ANNIVERSARY SINCE  
BIRTHDAY OF YU.A. GAGARIN 

Altunin V., Barmin I.*, Gortyshov Yu., Gureev V., Demidenko V.**,  
Kovalev A.***, Yanovskiy L.**** 

(Kazan National Research Technical University named after A.N. Tupolev-KAI)  
(*RD IRPO «Russian Academy of Cosmonautics by K.E. Tsiolkovsky»)  

(**Mikhailovskaya artillery Military Academy)  
(***Hereinafter Referred to as KB Arsenal named after Mikhail Vasil’evich Frunze)  
(****Baranov Central Aircraft Engine Institute (CIAM)The paper discloses the life 

way of first Earth cosmonaut – Yuriy Alekseevich Gagarin) 
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УДК 621.456. 

ИСТОРИЯ СОЗДАНИЯ И ПЕРСПЕКТИВЫ РАЗВИТИЯ 
ОТЕЧЕСТВЕННЫХ КОСМИЧЕСКИХ СРЕДСТВ  

С ТЕРМОЭМИССИОННЫМИ ЯДЕРНЫМИ ЭНЕРГЕТИЧЕСКИМИ 
УСТАНОВКАМИ 

Ковалёв А.П. 

(ФГУП «КБ «Арсенал им. М.В. Фрунзе») 

В докладе раскрываются этапы развития и создания отечественных космических 
средств с термоэмиссионными ядерными энергетическими установками. 

Современные тенденции развития космических средств характеризуются постоянным 
ростом их потенциальных целевых возможностей, комплексированием выполняемых одним 
космическим аппаратом (КА) задач, усложнением состава бортовой аппаратуры и, как след-
ствие неуклонным ростом энергопотребления бортовой аппаратуры. 

На низких околоземных орбитах интенсивно внедряются космические радиолокаци-
онные системы на основе радиолокаторов с синтезированной апертурой (РСА) с активной 
фазированной антенной решёткой, которые характеризуются средней мощностью энергопо-
требления 5-8 кВт при функционировании КА на круговых орбитах высотой до 600 км. По 
оценкам экспертов, для качественного повышения характеристик РСА потребуется повыше-
ние высоты орбиты до 1500-3000 км, что приведёт к росту средней мощности радиолокатора 
до нескольких десятков кВт. 

Существенный рост мощности систем электропитания (СЭП) КА также наблюдается 
на геостационарной орбите. С увеличением количества транспондентов на КА телевещания и 
связи, а также использованием новых диапазонов длин волн требования к мощности СЭП 
уже превысили уровень 25 кВт, а в перспективе составят десятки и даже сотни кВт. 

При росте требований к средневитковой мощности СЭП до уровня 15-25 кВт на низ-
ких околоземных орбитах и 30-35 кВт на высоких околоземных орбитах эффективным ста-
новится применение космических ядерных энергетических установок (ЯЭУ). 

На данном слайде представлены области применения различных типов энергоустано-
вок в перспективных автоматических космических комплексах для использования в около-
земном и дальнем космическом пространстве.  

Необходимо отметить, что использование ядерной энергетики в космосе не только ле-
гитимно, но и входит в перечень перспективных задач развития космической техники веду-
щих держав мира. 

Основными достоинствами СЭП на основе ЯЭУ являются: 
 независимость вырабатываемой мощности от времени активного существования 

КА и параметров освещённости орбиты, что обуславливает широкий диапазон высот и на-
клонений орбит применения, необходимый для решения целого ряда различных задач; 

 наличие возможности перехода на форсированный режим, характеризующийся 
значительным увеличением электрической мощности, что позволит компенсировать системы 
с различными задачами и энергопотреблением на одном КА; 

 возможность построения жесткой динамической системы связи «КА-ЯЭУ» в орби-
тальном положении, обеспечивающей требуемую прецизионную точность ориентации и ста-
билизации КА, необходимую для решения целого ряда различных задач; 

 существенные массогабаритные преимущества при высоком уровне мощности по 
сравнению с СЭП на основе СЭУ, что позволяет использовать для выведения КА ракеты-
носителя меньшего типоразмера. 
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На данном слайде представлены основные целевые задачи для космической энергети-
ки мощностью до 500 кВт в околоземном космическом пространстве. 

Предварительный анализ перспективных энергоёмких целевых задач в околоземном 
космическом пространстве позволяет говорить о возможности разработки интегральных тре-
бований к обеспечивающим системам со стороны предполагаемых полезных нагрузок, что 
делает целесообразным разработку модуля служебных систем с ядерной энергетической ус-
тановкой. 

Такой подход, позволяющий обеспечить создание и отработку комплекса служебных 
систем в составе унифицированного модуля с учетом специфики ЯЭУ, наиболее оправдан 
из-за сложности, длительности и стоимости данных работ. 

Работы по созданию универсальной космической платформы «Плазма-2010» с термо-
эмиссионной энергетической установкой мощностью до 35 кВт ведутся ФГУП «КБ «Арсе-
нал» и ОАО «Красная Звезда» с кооперацией с 2004 года по настоящее время в рамках дей-
ствующих НИР и в инициативном порядке. В результате данных работ был сформирован 
значительный научно-технический задел, легший в основу работ по созданию модуля слу-
жебных систем с ядерной энергетической установкой мощностью более 100 кВт.  

В ходе проведенного анализа имеющегося научно-технического задела по УКП ЯЭУ 
«Плазма-2010» были сделаны выводы о возможности частичного заимствования ряда слу-
жебных систем при создании перспективного модуля служебных систем на основе ЯЭУ 
мощностью более 100 кВт.  

В составе космических средств с ЯЭУ, функционирующих на низких и средних око-
лоземных орбитах с незначительными изменениями могут быть использованы следующие 
служебные системы:  

 бортовая вычислительная система (БВС); 
 бортовая аппаратура командно измерительная система (БА КИС); 
 бортовая аппаратура телеметрических измерений (ТМИ); 
 чувствительные элементы системы ориентации и стабилизации (ЧЭ СОС). 
По предварительным оценкам данные системы отвечают требованиям со стороны 

перспективных платформ с повышенной энерговооруженностью в части командного, ин-
формационного и телеметрического обеспечения. Стойкость аппаратуры к внешним воздей-
ствующим факторам (в том числе в части ионизирующего излучения бортовой ЯЭУ), задан-
ная в исходных данных по живучести и стойкости бортовой аппаратуры УКП ЯЭУ «Плазма-
2010», во многом соответствует предполагаемому уровню требований платформ с большей 
электрической мощностью. 

Проектный облик модуля служебных систем представлен на данном слайде 
Негерметичный отсек служебных систем представляет собой восьмигранную призму. 

Боковые грани отсека МСС образованы сотопанелями, с установленными в них тепловыми 
трубами. Сотопанели выполняют роль элементов несущей конструкции отсека и радиаторов 
СОТР. Поперечные панели внутри отсека так же представляют собой сотопанели с ТТ и де-
лят его на четыре зоны. Тепловые трубы внутри поперечной сотопанели служат как для рав-
номерного распределения тепловой нагрузки по площади панели, так и для отведения тепло-
вой нагрузки к радиаторам. 

В качестве основного источника энергии для модуля служебных систем используется 
ядерная энергетическая установка ЯЭУ-250 разработки ОАО «Красная Звезда», в настоящее 
время рассматривается два основных варианта исполнения её 

 ЯЭУ-250 для однопусковой схемы выведения; 
 ЯЭУ-250 для двухпусковой схемы выведения. 
Выбор схемы выведения регламентирован исключительно требованиями со стороны 

целевой аппаратуры (габариты ПН и её энергопотребление). 
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В свою очередь в случае однопусковой схемы выведения ЯЭУ-250 может быть как 
однорежимной (с постоянной электрической мощностью РП 310 кВт) и двух режимной 
(формированный 370 кВт номинальный 230 кВт). 

В случае двухпусковой схемы выведения электрическая мощность РП в форсирован-
ном режиме 510 кВт в номинальном 380.  

Проектный облик ЯЭУ-250 в транспортном и рабочем положение в случае однопус-
ковой схемы выведения представлен на данном слайде. 

Проектный облик ЯЭУ-250 в транспортном и рабочем положение в случае двухпуско-
вой схемы выведения представлен на данном слайде.  

В этом году для разработки ЭРДУ мощностью до 35 кВт для модуля служебных сис-
тем был привлечён ГНЦ ФГУП «Центр Келдыша». Проектный облик тягового модуля и его 
проектные характеристики представлены на данном слайде. 

Состав двигательной установки и её расположение представлено на данном слайде. 
Для перспективных КС с уровнем энергопотребления вплоть до мегаваттного, созда-

ние высокоэффективных СОТР для аппаратуры с высоким уровнем тепловыделения (низким 
к.п.д.) и относительно невысоким значением допустимых рабочих температур (до 50С) при 
приемлемых значениях площадей излучения становится одной из первостепенных задач.   

Выполненные ОАО «Красная Звезда» исследования, показали перспективность ис-
пользования для указанных СОТР теплового насоса (ТН), предназначенного для отвода низ-
копотенциального тепла от термостатирующих панелей КА, на которых размещается его 
термочувствительная радиоэлектронная аппаратура, и перевода его в высокопотенциальную 
тепловую энергию, отводимую РТО в космическое пространство. Применение ТН обеспечи-
вает снижение массогабаритных характеристик РТО и СОТР в целом, при этом эффект от 
применения ТН растет с ростом энерговооруженности КА. 

Энергетические характеристики ТН представлены на данном слайде. 
(как видно из этого слайда использование теплового насоса существенно сокращает 

требуемую площадь радиаторов СОРТ) 
На данном слайде представлен проектный облик ТН разработки ОАО «Красная Звезда». 
В результате проведённой работы и с учётом ограничений связанных с ЗПГ РН «Ан-

гара-А5», был получен проектный облик КА на базе модуля служебных систем мощностью 
более 100 кВт, представленный на данном слайде, для двух случаев выведения КА на рабо-
чую орбиту.  

Предполагаемые технические характеристики перспективного КА на основе модуля 
служебных систем представлены на данном слайде. 

В результате исследований были получены следующие основные результаты: 
 определены основные характеристики и перспективы создания типоразмерного ря-

да ЯЭУ с термоэмиссионным преобразованием энергии, оценка достижимого в среднесроч-
ной перспективе уровня энерговооружённости КА; 

 разработаны требования к типоразмерному ряду ключевых элементов ЭРДУ (тяго-
вые модули, система хранения и подачи рабочего тела) для перспективных энергодвигатель-
ных установок, проведена оценка возможности их реализации; 

 разработаны предложения по составу и проектному облику энергодвигательных ус-
тановок; 

 проведена оценка имеющегося научно-технического задела в обеспечение создания 
КА нового поколения; 

 разработаны предложений по составу и проектному облику модуля служебных сис-
тем с ядерной энергетической установкой мощностью не менее 100 кВт, обеспечивающих 
решение перспективных целевых задач в околоземном космическом пространстве; 

 определены возможности создания и особенности построения двигательной уста-
новки малой тяги для энергодвигательного комплекса космических платформ с ЯЭУ элек-
трической мощностью до 500 кВт. 
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При своевременном открытии финансирования проведение летных испытаний перспек-
тивных космических средств с ЯЭУ нового поколения может быть обеспечен через 7-8 лет.  

На данном слайде представлено приведение в рабочее положение КА на основе МСС 
мощностью более 100 кВт в случае однопусковой схемы выведения. 

HISTORY OF CREATION AND DEVELOPMENT PERSPECTIVES  
OF DOMESTIC SPACE VEHICLES WITH THERMIONIC NUCLEAR 

POWER FACILITY 

Kovalev A. 

(Hereinafter Referred to as KB Arsenal named after Mikhail Vasil’evich Frunze) 

The main stages of development and creation of domestic space vehicles with thermionic 
nuclear power facility are shown in this paper. 
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УДК 621.892:629.7 

ТОПЛИВА НОВОГО ПОКОЛЕНИЯ  
ДЛЯ АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКИХ СИСТЕМ 

Бабкин В.И., Яновский Л.С. 

(Центральный институт авиационного моторостроения им. П.И. Баранова) 

Рассмотрены вопросы применения криогенных углеводородных топлив в авиационно-
космических системах и высокоскоростных летательных аппаратах. 

В настоящее время общепризнанно, что существующие для выведения полезной на-
грузки на орбиту искусственного спутника Земли одноразовые ракеты-носители по технико-
экономическим показателям и надежности  практически достигли своих предельных воз-
можностей. Дальнейшие перспективы совершенствования систем выведения полезной на-
грузки в космос связываются с развитием авиационно-космических систем (АКС). Основной 
частью АКС является высокоскоростной самолет – носитель полезной нагрузки, обладаю-
щий горизонтальным стартом и посадкой. 

По оценкам специалистов, перспективная многоразовая АКС будут иметь на порядок 
более низкую стоимость, чем одноразовая ракета – носитель и более высокую надежность. 
[1, 2]. 

Ключевым элементом, определяющим возможности использования АКС для выведе-
ния полезной нагрузки на околоземную орбиту, является ее силовая установка. Она должна 
обеспечить разгон летательного аппарата (ЛА) до скоростей, соответствующих числам Маха 
М = 7 – 14, на высотах порядка 20 – 50 км. При таких условиях атмосферный воздух уже не 
может являться охладителем силовой установки. Поэтому охлаждение конструкции двигателя 
и самого ЛА может производиться только за счет охлаждающей способности топлива. Сле-
довательно, развитие АКС выдвигает новое требование к топливу – оно должно иметь по 
возможности более высокий хладоресурс. До последнего времени в качестве единственно 
возможного вида топлива для АКС рассматривался жидкий водород [3]. В некоторых случа-
ях не исключалась возможность использования криогенного метана, который рассматривал-
ся в качестве альтернативы с ограниченными возможностями [4].  

Жидкий водород является очень дорогим топливом. Его производство требует зна-
чительных расходов энергии, которая получается за счет сжигания других видов топлива, таких 
как природный газ, нефть в наземных энергетических установках [5]. В результате стоимость  
1 кг жидкого водорода в 20 раз превышает стоимость 1 кг авиационного керосина, и еще долго 
будет превышать стоимость всех других видов топлива. В качестве рабочего газа, при работе с 
жидким водородом может быть использован только дорогостоящий гелий, поскольку это един-
ственное вещество, остающееся газом при температуре жидкого водорода.  

Дальнейшие исследования, направленные на поиск более доступных видов топлива для 
перспективных АКС, показали целесообразность применения  углеводородных эндотермиче-
ских топлив, которые при нагревании могут разлагаться на смесь из более простых и более лег-
ких углеводородных газов, поглощая при этом дополнительное количество тепла [6]. Наиболее 
подходящими для этой цели оказались нормальные парафиновые углеводороды [7, 8].   

До сих пор в качестве возможного топлива для двигателей высокоскоростных ЛА рас-
сматривались только жидкие (при нормальных условиях) н-парафины. Типичным представи-
телем этого класса топлив является созданное в США углеводородное эндотермическое топ-
ливо «NORPAR-12». Однако, как показывает практика, стоимость такого топлива в несколь-
ко раз превышает стоимость авиационного керосина. Это связано с тем, что получаемый из 
нефти керосин необходимо подвергать дополнительной переработке для выделения из него 
фракции, состоящей из н-парафинов. 
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Между тем существуют природные углеводороды, целиком состоящие из н-
парафинов, которые при нагревании способны к эндотермическим реакциям. Это – этан 
(С2Н6), пропан (С3Н8), бутан (С4Н10) и некоторые другие. При нормальных условиях  эти 
соединения являются газами, но они легко конденсируются в жидкость при повышении 
давления. По этой причине их можно хранить в жидком виде, при температурах  внешней 
среды в герметичном сосуде. Из-за более низкого, чем у традиционных н-парафинов, моле-
кулярного веса, легкие углеводороды начинают разлагаться при более высоких температу-
рах. Поэтому при разложении 1 кг пропана или этана поглощается значительно больше те-
пла, чем при разложении  жидких нормальных парафиновых углеводородов. Так для раз-
ложения эндотермического топлива «NORPAR-12» до предельно допустимой степени раз-
ложения требуется 3000 кДж/кг тепла. Для разложения пропана (С3Н8) до предельно до-
пустимой степени  необходимо уже 5000 кДж/кг.   

Под предельно допустимой степенью разложения подразумевается такая, при которой 
начинается интенсивное выделение твёрдой фазы, приводящее к перекрытию поперечного 
сечения охлаждающих каналов в течение нескольких минут. 

Опыт показывает, что предельно допустимая степень разложения для пропана или бу-
тана равна 95%, для «NORPAR-12» она достигает ~ 90%, а для авиационного керосина не 
превышает 50 ÷ 60%. 

Следует заметить, что одна лишь величина поглощенного тепла, необходимого для  
достижения предельно допустимой степени разложения топлива, не дает полного представ-
ления о величине хладоресурса применяемого топлива.  

В условиях, характерных для двигателей высокоскоростных ЛА, хладоресурс жидкого 
эндотермического топлива может быть использован только частично. Это связано с тем, что 
при подаче в тракт охлаждения двигателя топлива возможен  кризис теплоотдачи, связанный 

с низкой величиной комплекса теплофизических свойств 
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 у применяемого то-

плива. В этом выражении pС ,  ,   – теплоемкость, теплопроводность и вязкость рассмат-
риваемого топлива, взятые для данной температуры. 

В табл.1 приведены предельно допустимые тепловые потоки, которые могут быть 
сняты различными охладителями при разности температур между охлаждаемой стенкой и 
потоком охладителя  200° С и скоростном напоре p = 0,02 и 0,2 Мпа, соответственно [9]. 

Таблица 1  
p = 0,02 МПа p = 0,2 МПа № 

п/п Охладитель Т,°C 3
кг,
м

  fK  q·10-6, 
Вт/м2 w, м/с q·10-6, 

Вт/м2 w, м/с 

1 Аммиак 25 610 841 10,53 8,10 26,46 24,70 
2 Вода 50 990 440 6,69 6,36 16,80 20,10 
4 Перекись водорода 25 1431 251 4,42 5,29 11,10 16,72 
6 Водород газообразный 27 8,0 1792 3,97 70,71 9,96 223,6 
7 Гидразин 50 1035 250 3,87 6,22 9,72 19,66 
8 Кислород жидкий –183 1144 171 2,75 5,91 6,92 18,70 
9 Четырехокись азота 50 1350 158,5 2,73 7,21 6,85 17,21 

10 НДМГ 50 760 195 2,67 7,26 6,70 22,94 
11 Углеводородное горючее 50 802 97 1,36 7,06 3,41 22,33 
12 Керосин ТС-1 50 795 83 1,16 7,09 2,90 22,43 

 
Как следует из этой таблицы, углеводородные топлива являются худшими из всех 

возможных охладителей. Поэтому может возникнуть ситуация, когда температура стенки на 
входе в охлаждающий канал оказывается выше, чем температура на его конце (рис. 1). Сле-
дует отметить, что кризис теплоотдачи, вызванный низкими теплофизическими свойствами 
охладителя, имеет место и в традиционной энергетике [10]. 
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2
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Рис. 1. Изменение температуры «NORPAR-12» и стенок канала в зависимости от длины при плотности  

теплового потока в канале 880 кВт/м2: диаметр канала – 0.004 м; температура теплоносителяна входе – 20 º C; 
давление на входе – 5,0 МПа; степень разложения теплоносителя – 81 % 

С увеличением температуры топлива, величина Kf увеличивается и кризис теплоотда-
чи исчезает. Увеличение Kf связано, в основном, с понижением вязкости топлива при повы-
шении температуры, но необходимость предварительного подогрева топлива ограничивает 
величину реально используемого хладоресурса. 

Легкие углеводороды типа этана, пропана при нормальных температурах имеют 
значительно более низкую вязкость, чем жидкие углеводороды. Поэтому при их использовании 
кризиса теплоотдачи в области нормальных температур не возникает. Он может быть только в 
области температур близких к точке замерзания (рис. 2) [11]. Отличительной особенностью 
легких углеводородов является их возможность существования в жидком виде в широком 
диапазоне температур. При давлении 0,1 МПа этан становится жидким при температуре минус 
88ºС, а замерзает при минус 183ºС. Пропан при том же давлении переходит в жидкую фазу при 
температуре минус 42º С, а замерзает при минус 188ºС.  
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Рис. 2. Температурная зависимость комплекса 
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С понижением температуры плотность и вязкость углеводородной жидкости возрас-
тают. Если этан или пропан переохладить до температуры минус 180ºС, то плотность его 
возрастет до 670 ÷ 750 кг/м3, что близко к плотности авиационного керосина 780 кг/м3 при 
нормальных условиях [12]. Следует отметить, что ни водород, ни метан, этим свойством не 
обладают. Их плотность слабо меняется при изменении температуры от точки плавления до 
точки кипения (рис. 3).  

 
Рис. 3. Изменение плотности криогенных углеводородных топлив и водорода в зависимости от температуры 

В результате суммарный хладоресурс пропана, отнесенный к его теплотворной спо-
собности, при температуре хранения в баке минус 180ºС оказывается близким к относитель-
ному хладоресурсу жидкого водорода (рис. 4). Следует отметить, что при проведении расче-
тов, результаты которых представлены на рис 4, предельная температура горячего водорода, 
принималась равной температуре пропана, достигшего предельной степени разложения. Ко-
личество пропана, которое может поместиться в топливном баке одной и той же емкости, в 
1,4 раза превосходит соответствующее количество метана и в 12 раз – соответствующее ко-
личество водорода. 

 
Рис. 4. Диаграмма величин хладоресурса различных видов топлива, отнесенных к теплотворной способности 

Для оценки влияния используемого топлива на летно-технические характеристики 
высокоскоростного ЛА были проведены сравнительные расчеты основных параметров  ЛА, 
имеющего вид исследовательского летательного аппарата («ИГЛА»). Расчеты выполнялись 
для геометрически подобных ЛА с одинаковой стартовой массой 2100 кг. Предполагалось, 
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что во всех случаях ЛА совершает полеты по траектории с углом атаки 4°, при постоянном 
воздушном скоростном напоре 50 – 60 кПа. Удельные характеристики ЛА принимались в со-
ответствии с характеристиками аналогичных ЛА, описанных в литературе [13, 14]. 

Результаты проведенных расчетов представлены в виде табл. 2. 
Таблица 2 

Топливо Параметры 
Пропан Водород 

Время работы разгонного РДТТ, с 84.9 86,7 
Время работы ПВРД, с 483,8 362,6 

Запас топлива разгонного РДТТ, кг 770,3 770,3 
Запас топлива ПВРД, кг 377,5 142,9 

Объём топлива для ПВРД, м3 0,58 1,85 
Длина фюзеляжа ГЛЛ, м 6,8 13,9 

Масса полезной нагрузки, кг 354,7 237,6 
Дальность полета, км 1251,9 953,5 

 
Как следует из табл.2, применение переохлажденного пропана вместо жидкого водо-

рода приводит к сокращению габаритов ЛА в 2 раза. Масса полезного груза оказывается в 
1,5 раза больше, а дальность полета – в 1,3 раза больше. При этом следует отметить, что 
стоимость 1 кг криогенного пропана ориентировочно в 2 раза меньше стоимости 1кг авиаци-
онного керосина и в 40 раз меньше стоимости 1 кг жидкого водорода. 

При проведении расчетов, представленных в табл. 2, предполагалось, что в двигателях 
ЛА при увеличении скорости полета выше М > 8 будет реализовываться режим горения в 
сверхзвуковом потоке с достаточно высокой полнотой сгорания, достигающей 90% [15]. 

Переход к режиму горения в сверхзвуковом потоке требует значительного увеличения 
скорости воздушного потока через двигатель. Это, с одной стороны, приводит к возрастанию 
тепловых потоков по всей длине двигателя, а, с другой стороны, требует резкого сокращения 
времени на протекание химических реакций, связанных с горением. Разложение пропана в 
каналах системы охлаждения способствует решению этих проблем. С одной стороны, по-
глощение тепла при разложении пропана обеспечивает охлаждение двигателя, а с другой, 
при разложении пропана образуется значительное количество водорода, который занимает 
заметный объем в продуктах разложения топлива (см. табл. 3, в которой приведены парци-
альные давления продуктов разложения топлив).  

Таблица 3 

Исходное топливо H2 CH4 
C2… 

(C2H4, C2H6) 
C3… 

(C3H6, C3H8) 
C4… 

(C4H6, C4H8) 
C5… 

(C5H10, C5H12) 
NORPAR – 12, % 

м.м. = 130 0,92 11,5 37,6 31,7 14,0 4,28 

Пропан (С3Н8), % 
м.м. = 44 14 32 30 21 1 2 

Этан (С2Н6), % 
м.м. = 30 43 4.5 50 1.4 0.6 0.5 

 
Обогащение продуктов разложения водородом увеличивает скорость горения топлива 

и создает предпосылки для увеличения полноты сгорания при переходе к режиму сверхзву-
кового горения. 

Проведенные расчеты показывают, что для оценки относительной эффективности 
применения того или иного вида топлива недостаточно сравнивать отдельные характеристи-
ки, относящиеся только к двигателю. Для обоснованного выбора вида применяемого топлива 
необходимо сравнивать между собой летно-технические характеристики (ЛТХ) ЛА, учиты-
вая его назначение, вес и геометрические размеры. 

Так, например, возможности ЛА, использующего криогенное углеводородное топли-
во, существенно возрастают по мере увеличения его массогабаритных характеристик. При 
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увеличении массы ЛА предельно допустимая скорость полета увеличивается из-за сокраще-
ния относительной доли охлаждаемой поверхности. В случае использования переохлажден-
ного пропана в качестве топлива скорость полета может быть увеличена до М=14 для ЛА с 
массой 200 тонн. Это значительно превосходит возможности современных  эксперименталь-
ных ЛА, таких как «ИГЛА» или «HYTEСН» (рис. 5). При выполнении расчетов, результаты 
которых представлены на рис 5, предполагалось, что горение в двигателе ЛА осуществляется 
в сверхзвуковом потоке, аналогично тому, как это описано в работе [15], с полнотой сгора-
ния не менее 90%. 

 
Рис. 5. Диапазоны высот и скоростей полета для различных ЛА 

 – ГЛЛ «Холод» 1991 (Россия);  – ГЛЛ «Холод» 1992 (Россия);  – ГЛЛ «Холод» 
1998 (Россия);  – ГЛЛ «HYTECH» (Германия, проект);  – ЛА «ZANGER» (Германия, 
проект);  – ГЛЛ «X-43» 2004 (США);  – ГЛЛ «Hy-Shot» 2007 (Австралия);  – ГЛЛ 
«ИГЛА» (Россия, проект);  – Криогенный ЛА на пропане массой 200 т. 

Заключение 
1. Новые возможности, открывающиеся в случае использования легких криогенных 

углеводородов в качестве топлива для высокоскоростных ЛА, делают целесообразным раз-
работку новых концепций развития авиации с предельно высокими показателями полета. 
Для сравнительного анализа возможностей применения новых видов топлива на высокоско-
ростных ЛА необходимо сравнивать летно-технические характеристики ЛА на различных 
видах топлива, учитывая его летно-техническое задание, размеры и массу, а не отдельные 
технические характеристики его двигателя. 

2. Необходимо создание масштабной модели ЛА, со скоростью полета М  5, которая 
была бы способна продемонстрировать возможности криогенного углеводородного топлива. 
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NEW GENERATION FUELS FOR AVIATION AND SPACE SYSTEMS 

Babkin V., Yanovskiy L. 

(Baranov Central Aircraft Engine Institute (CIAM)) 

The problems of cryogenic hydrocarbon fuels in aviation-space systems and high-speed 
aircraft. 
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СЕК ЦИЯ 1  

ПРОЕКТИРОВАНИЕ, ПРОИЗВОДСТВО  
И ЭКСПЛУАТАЦИЯ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 

Председатель секции – доктор технических наук, профессор Михайлов С.А. 

УДК 629.735.45.05 

ПРИМЕНЕНИЕ СИМПЛЕКС-МЕТОДА ДЛЯ РЕШЕНИЯ ЗАДАЧИ 
ИДЕНТИФИКАЦИИ ХАРАКТЕРИСТИК УПРУГОСТИ 

МНОГОСЛОЙНОЙ ОРТОТРОПНОЙ ОБОЛОЧКИ 

Гаскаров М.З. 

Научный руководитель: В.А. Костин, д.т.н. 

(Казанский национальный исследовательский технический 
университет им. А.Н. Туполева-КАИ) 

Математическое моделирование в настоящее время является эффективным методом 
исследования физических процессов и в ряде случаев может заменить дорогостоящий 
эксперимент. Однако не точные исходные данные, такие как физико-механические 
характеристики и граничные условия закрепления конструкции, затрудняют проведение 
корректного моделирования. Для идентификации этих параметров используют 
методологию решения обратных задач на основе результатов экспериментов.  

В данной работе проводится исследование по идентификации многослойной оболоч-
ки, нагруженной постоянной поверхностной нагрузкой, приложенную к срединной поверх-
ности оболочки и заданную вектором P (рис. 1).  

 
Рис. 1 



  23 

Материал слоев оболочки ортотропный. Пластина закреплена жестко по всем кром-
кам. Идентификацию жесткостных характеристик будем определять исходя из результатов 
эксперимента. В целях апробации рассматриваемой методики, был рассмотрен случай иден-
тификации поля модулей упругости E1.  

Решение обратной задачи прочности будем проводить последовательным решением 
ряда прямых задач для идентификации характеристик упругости материалов. Поставленную 
задачу практически невозможно решить методом визуального итерационного подбора, так 
как ее высокая чувствительность к величинам упругости и необходимость анализа большого 
объема результатов расчетов не позволяют добиться приемлемой точности подбора парамет-
ров упругости материалов. Для автоматизации процесса поиска был применен один из мето-
дов оптимизации – симплекс-метод Нельдера-Мида. Реализация алгоритма решения прямой 
и обратной задачи проведено в математическом комплексе MATLAB с применением сим-
вольной математики в комплексе MAPLE для вывода уравнений равновесия пластины. 

Список литературы 
1. Костин В.А., Снегуренко А.П. Теория и практика решения обратных задач прочно-

сти летательных аппаратов. Казань: Издательство Казанского государственного техническо-
го университета, 2004.  

IDENTIFICATION OF ELASTICITY CHARACTERISTIC OF  
A MULTILAYER ORTHOTROPIC SHELL USING SIMPLEX METHOD 

Gaskarov M. 

Supervisor: V. Kostin, Doctor in Engineering Science 

(Kazan National Research Technical University named after A.N. Tupolev-KAI) 

At the present time mathematical modeling is effective method to investigate physical 
processes and for many cases it can almost substitute expensive experiment. But non-correct 
basic data, as a mechanical characteristic of material and boundary conditions of modeling 
construction, embarrass correct modeling. For identification this parameters we use the 
methodology of inverse problem solution by result of experiment data. 
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УДК 539.3:51  

КОМБИНИРОВАННЫЙ ЧИСЛЕННО-АНАЛИТИЧЕСКИЙ МЕТОД 
РАСЧЕТА ЗНАЧЕНИЙ ПЛОТНОСТИ  

РАЦИОНАЛЬНОЙ ТРЕХСЛОЙНОЙ КОНСТРУКЦИИ  
СО СТЕРЖНЕВЫМ ЗАПОЛНИТЕЛЕМ 

Гайнутдинова Т.Ю., Гайнутдинова А.В. 

(Казанский национальный исследовательский технический 
университет им. А.Н. Туполева-КАИ) 

Предлагается методика комбинированного численно-аналитического расчета 
относительной плотности заполнителя и лицевых поверхностей рациональной 
трехслойной конструкции с ферменным заполнителем.  

Последние достижения в проектировании и производстве трехслойных конструкций с 
ферменным заполнителем раскрывают перспективы их применения. Относительная плот-
ность такого заполнителя может быть невысокой, а прочность и жесткость значительной из-
за работы стержней фермы преимущественно на растяжение-сжатие.  

Механические характеристики сравнимы с сотами, а отсутствие замкнутых полостей 
дает множество преимуществ: возможность вентиляции и теплообмена, заполнения жидко-
стью, прокладку проводов и труб и т.д. Отсутствие замкнутых полостей увеличивает сопро-
тивление коррозии, стойкость к повреждениям, способность формировать сложные поверх-
ности в отличие от сот. На основе ферменного заполнителя можно реализовать механизм для 
создания адаптивных интегральных поверхностей, способных изменять геометрию. 

Виброаккустические характеристики плоских или криволинейных поверхностей с 
ферменным заполнителем также давно привлекают внимание исследователей. 

Сравнительные жесткостные и прочностные характеристики заполнителя относят к 
его относительной плотности . Относительная плотность стержневого заполнителя , эф-
фективные жесткостные и прочностные характеристики , ,  и , ,  зависят 
от геометрических параметров: длины стержня - l, размера поперечного сечения стержня 
(радиуса – r для круглого сечения или a – для квадратного), угла между стержнем и плоско-
стью лицевой поверхности – , рис. 1. 

 
Рис. 1 

Для наиболее распространенных пирамидальной и тетраидальной ферм соотношения 
для эффективной жесткости при обжатии , предельного напряжение , жесткости попе-
речного сдвига , зависящие от относительной  плотности  и угле наклона стержней ω, 
являются одинаковыми [1]  
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                  (1) 

 

 

.
 

Здесь  – модуль упругости,  – напряжение текучести материала стержня.  
Соотношения (1) показывают, что одновременное обеспечение максимальных значе-

ний эффективных прочностных и жесткостных характеристик путем подбора рационального 
угла ω невозможно. 

Для заданной относительной плотности  модуль упругости  и критическое напря-
жение пластического деформирования стержней  при сжатии заполнителя имеет мак-
симум для   (вертикальные стержни). Аналогично модуль сдвига   и напряжение  
имеют максимум при  Напряжение потери устойчивости стержней при сжатии  
и при сдвиге  максимальны при  и  соответственно. При углах наклона 
стержней менее  все характеристики ухудшаются, а в пределах  нет явного оп-
тимального значения из-за разницы значений прочности при сжатии для двух видов дости-
жения предела несущей способности – пластического деформирования или потери устойчи-
вости стержней. 

Некоторые значения обобщенных характеристик стержневого заполнителя можно за-
дать в процессе проектирования исходя из известных, например, для сотового заполнителя 
или предполагаемых (проектных) значений , G,  Если обозначить x = r/l, то соотноше-
ния (1) можно преобразовать в ряд  зависимостей  x = x( ) 

 

 

 

 

(2) 
 

где  ;   ;  . 

Всегда можно подобрать значение относительной плотности , которое обеспечит 
выполнение приведенных проектных ограничений по прочности и жесткости. 

Оптимизационные проектные расчеты трехслойной панели с ферменным заполни-
телем, изгибаемой поперечной нагрузкой, показали, что соотношение объема материала 
заполнителя и лицевых панелей /  рациональной трехслойной конструкции слабо 
меняется в зависимости от угла  в диапазоне от  до . 
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Оптимизационные расчеты /  позволяют определить относительную плот-
ность лицевых панелей , и общую относительную плотность рациональной трехслойной 
конструкции . 

По полученным рациональным значениям  можно произвести расчеты по опре-
делению предельной несущей способности трехслойной конструкции, но с учетом того, что 
проектировочные параметры трехслойной конструкции в данном случае были получены на 
основании заданной проектной жесткости и прочности заполнителя. Для оценки влияния 
прочности и жесткости лицевых панелей на несущую способность трехслойной конструкции 
необходимы дополнительные расчетные исследования. В частности в книге [2] приводится 
оценочная формула расчета критического напряжения потери устойчивости (образования 
складок) на лицевых поверхностях трехслойной конструкции с ферменным заполнителем 

,                                                        (3)  

где  и E – модули упругости материала лицевых поверхностей и заполнителя соответст-
венно. 

Предлагаемый численно-аналитический метод позволяют рассчитать потребную ра-
циональную плотность трехслойной конструкции с ферменным заполнителем. 

Список литературы 
1. Deshpande V.S., Fleck N.A. Collapse of truss core sandwich beams in 3-point bending // 

Int. J. Solids & Structures, 2001, vol. 38, p. 6275. 
2. Allen HG. Analysis and design of structural sandwich panels. London: Pergamon, 1969. 

COMBINED NUMERICALl-ANALYTIC METHOD OF DENSITY 
CALCULATION OF RATIONAL SANDWICH WITH TRUSS CORE 

Gaynutdinova T., Gaynutdinova A. 

(Kazan National Research Technical University named after A.N. Tupolev-KAI) 

Combined numerical method of truss core and faced surface relative density calculation is 
suggested. 
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СЕК ЦИЯ 2  

КРИТИЧЕСКИЕ ТЕХНОЛОГИИ И ИХ РЕАЛИЗАЦИЯ 
В РОССИЙСКОМ АВИАЦИОННОМ ДВИГАТЕЛЕСТРОЕНИИ 

И ЭНЕРГОУСТАНОВКАХ 
Председатель секции – доктор технических наук, профессор Гортышов Ю.Ф. 

УДК [536. 46:533.7]:662.613.12.001.57 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ  
ПРОСТРАНСТВЕННО-ВРЕМЕННЫХ ХАРАКТЕРИСТИК ГОРЕНИЯ 

ДИЗЕЛЬНОГО ТОПЛИВА 

Хамидуллин Ф.А., Валиев Ф.М., Щукин В.А., Дунай О.В. 

(Казанский национальный исследовательский технический 
университет им. А.Н. Туполева-КАИ) 

Представлены результаты экспериментального исследования пространственно-
временных характеристик горения дизельного топлива марки ДЛ в воздухе при атмо-
сферном давлении, скорости набегающего потока W = 50 м/с, общем коэффициенте из-
бытка воздуха  = 0,6…1,5 для трех значений начальной температуры смеси. 

Широкое применение в наземных условиях находят отработавшие летные ресурсы га-
зотурбинные двигатели (ГТД). Для этих двигателей, с точки зрения эксплуатации и экономи-
ки, выгодно использовать топлива типа соляровой фракции, применяемые для создаваемых 
транспортных (тепловозы, автомобили) и стационарных ГТД. Работа ГТД на более тяжелом 
топливе, чем авиакеросины, имеет свои особенности и требуют некоторой доработки как то-
пливной системы, так и изменения организации процессов горения в камере сгорания. С точ-
ки зрения организации горения в камере сгорания важно знать такие горючие свойства при-
меняемого топлива, как пространственно-временные характеристики, главным образом оп-
ределяющие положение факела пламени в объеме жаровой трубы. 

Основными пространственно-временными характеристиками горения являются ско-
рость распространения пламени (Uпл), время горения (г), и протяженность зоны горения 
(Lзг), которые относятся ко всем типам пламени. 

В реальных камерах сгорания газотурбинных двигателей в настоящее время в основ-
ном организуется сжигание распыленного жидкого топлива в потоке воздуха. Упрощенно 
горение в такой камере представляют двумя одновременно идущими процессами: 

 горением однородной гомогенной смеси, когда мелкие капли распыленного топли-
ва успевают испариться и смешаться с воздухом до фронта воспламенения; 
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 диффузионным горением, когда более крупные капли топлива не успевают полно-
стью испариться до фронта воспламенения и сгорают отдельно в окружении диффузионного 
фронта пламени. 

В зависимости от характеристик распыливания, испарения, смешения и параметров 
смеси, возможна реализация самых различных условий горения, начиная от горения предва-
рительно подготовленных смесей и кончая горением отдельных капель. Поэтому целесооб-
разно исследовать каждое из условий горения в камере отдельно на модельных установках. 

Составной частью процесса горения в камере сгорания является горение гомогенной 
топливовоздушной смеси. 

Были экспериментально определены нормальная Uн и турбулентная Uт скорости  рас-
пространения пламени, длина зоны горения Lзг, время горения г однородной гомогенной 
смеси испаренного дизельного топлива марки ДЛ с воздухом. 

Гомогенность топливовоздушной смеси оценивалась по степени испаренности топли-
ва методом улавливания капель на твердую среду (пластина диаметром 5 мм, покрытая сло-
ем сажи и слоем окиси магния) каплеуловителем специальной конструкции [1] с последую-
щим фотографированием пластины и обработкой фотографий по методике [2]. Конечным 
результатом обработки по этой методике являлась доля неиспарившегося топлива. Оценка 
гомогенности топливовоздушной смеси проводилась без горения на входе в камеру сгорания 
во всем диапазоне изменения режимных параметров. Эксперименты показали, что доля не-
испарившегося топлива не превышает 0,03% от общего расхода топлива. 

Определение нормальной скорости распространения пламени Uн проводилось мето-
дом горелки.  

Схема рабочего участка установки (рис. 1) для определения нормальной скорости 
распространения пламени представляет собой горелку 3 с двумя коаксиальными цилиндри-
ческими трубками, расположенными вертикально.  

 
Рис. 1. Схема рабочего участка 

Наружная трубка имеет прозрачное окно для измерения высоты конуса пламени hк. 
Топливовоздушная смесь любого состава в исследуемом диапазоне  подготавливалась на ус-
тановке турбулентного горения однородной топливовоздушной смеси 1, отбиралась пробо-
отборником 2 и под скоростным напором по обогреваемой магистрали поступала в горелку 
3. При поджигании горючей смеси на выходе из горелки образуется стационарный непод-
вижный конус пламени hк. 

При определении Uн этим методом используют принцип Гуи–Михельсона, согласно 
которому объемный расход горючей смеси через горелку равен объемному расходу через 
поверхность фронта воспламенения: 

cм.гор. cм.фр.Q Q                                                              (1) 
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Откуда нормальная скорость распространения пламени в соответствии с уравнением 
неразрывности находится как 

гор
н см

фр

F
U W S ,                                                                (2) 

где wсм – скорость горючей смеси на выходе из горелки, м/с; Fгор. – площадь проходного се-
чения трубки, м2; Sфр. – боковая поверхность фронта воспламенения (боковая поверхность 
конуса пламени), м2. 

Таким образом, для определения Uн методом горелки необходимо определить каким-
либо способом скорость смеси wсм, измерить диаметр трубки dс для определения Fгор. и изме-
рить высоту конуса пламени hк для определения Sфр. по формулам геометрии: 
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                                                (3) 

где dс – диаметр сопла горелки, м. 
Размер горелки (dс) и скорость потока смеси (wсм) выбираются таким образом, чтобы 

обеспечить ламинарный режим течения.  

 
Рис. 2 Uн = f (α): 1 – Тн = 473 К; 2 – Тн = 573 К 3 – Тн = 773 К 

На рис. 2 представлены результаты экспериментального определения нормальной 
скорости распространения пламени гомогенной однородной смеси испаренного дизельного 
топлива марки ДЛ с воздухом при атмосферном давлении для трех значений начальной тем-
пературы смеси при различных значениях коэффициента избытка воздуха. 

Зависимость Uн = f (α) имеет вид кривой с максимумом, расположенным в богатой об-
ласти вблизи стехиометрического состава смеси (  0,9…0,98) для трех значений начальной 
температуры смеси. 

Время горения г в теории нормального распространения пламени определяется как 
среднее время реакций в зоне горения τх, равное времени, за которое при максимальной ско-
рости тепловыделения все тепло химических реакций идет на повышение от начальной тем-
пературы (Тн) до температуры горения (Тг). Это время связано с величиной нормальной ско-
рости распространения пламени Uн соотношением: 

2
нх а U                                                                    (4) 
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Турбулентная скорость распространения пламени (Uт) определялась методом прямого 
конуса. Существует модификация метода прямого конуса – метод прямого плоского факела 
пламени. 

Устройством для реализации этого метода является прямоточная камера сгорания 
(рис. 3). 

 
Рис. 3 Схема рабочего участка установки: 1 – предкамерный участок; 2 – камера сгорания;  

3 – охлаждаемая проставка; 4 – передняя граница факела; 5 – задняя граница факела; 6 – пробоотборник 

Камера сгорания квадратного сечения 2 с двумя противоположно расположенными 
нишевыми стабилизаторами пламени. В такой камере сгорания после поджигания горючей 
смеси источниками зажигания, установленными в нишевых стабилизаторах, образуется ста-
ционарный факел пламени. Поверхность фронта воспламенения представляет собой две пло-
ские смыкающиеся поверхности. При выполнении передней стенки камеры и охлаждаемых 
проставок 3 прозрачными (например, из кварцевого стекла), линия смыкания поверхностей 
воспламенения 4, высота образующегося треугольника Lк хорошо просматривается благода-
ря отсутствию горения с боковых сторон и может фиксироваться как визуально, так и фото-
графированием. При работе камеры сгорания непрерывное воспламенение набегающей го-
рючей смеси (после отключения источников зажигания) происходит горячими продуктами 
горения зоны рециркуляции в нишах камеры. Достоинством нишевых стабилизаторов явля-
ется то, что они не искажают течение горючей смеси.  

Турбулентная скорость распространения пламени определялась по передней границе 
4 факела пламени.  

По аналогии с определением нормальной скорости распространения пламени Uн, в со-
ответствии с принципом Гуи-Михельсона, средняя величина Uт будет 

 
к

т см 2 23к
к

2 ,  м/с
104

hU w
h L 



 

                                              (5) 

где hк – высота камеры сгорания, м; Lк – высота видимого треугольника, образованного пло-
скими фронтами воспламенения, м. 

На рис. 4 представлены результаты экспериментального определения турбулентной 
скорости распространения пламени гомогенной однородной смеси испаренного дизельного 
топлива марки ДЛ с воздухом при атмосферном давлении для трех значений начальной тем-
пературы смеси при различных значениях коэффициента избытка воздуха и скорости набе-
гающего потока смеси 50 м/с. 

Зависимость Uт = f (α) имеет вид кривой с максимумом, расположенным в богатой об-
ласти вблизи состава смеси (  0,8) для трех значений начальной температуры смеси. 

Определение длины зоны горения проводилось по данным газового анализа. За зад-
нюю границу факела принимались точки, в которых концентрация СО2 была меньше на 
0,1%, чем концентрация СО2 в дожженной пробе. За длину зоны горения Lзг принималось 
расстояние по оси камеры от точки смыкания передних фронтов воспламенения до задней 
границ факела: 

Lзг = Lф – Lк                                                                 (6) 
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Рис. 4. Uт = f (α), 1 – Тн = 500 К; 2 – Тн = 600 К; 3 – Тн = 800 К 

На рис. 5 представлены результаты экспериментального определения длины зоны горе-
ния Lзг гомогенной однородной смеси испаренного дизельного топлива марки ДЛ с воздухом 
при атмосферном давлении для трех значений начальной температуры смеси при различных 
значениях коэффициента избытка воздуха и скорости набегающего потока смеси 50 м/с. 

 
Рис. 5. Lзг = f (α), 1 – Тн = 800 К; 2 – Тн = 600 К; 3 – Тн  = 500 К 

Из графиков видно, что минимальная величина Lзг находится при составах смеси 
близких к стехиометрическому (  0,9…0,95) для различных значений начальной темпера-
туры смеси. При изменении состава смеси как в сторону обогащения, так и в сторону обед-
нения смеси, величина Lзг растет. 

Время горения г  или время пребывания в зоне горения рассчитывалось с учетом 
разгона смеси за сет тепловыделения [3]: 

зг
г

L tW  ,                                                                     (7) 

где w – скорость набегающего потока смеси, м/с; t  – коэффициент, учитывающий разгон 
смеси в зоне горения за счет относительного подогрева. 

Этот коэффициент был получен графическим интегрированием кривой расходования 
кислорода по длине камеры сгорания. На рис. 6 представлены результаты определения вре-
мени горения г гомогенной однородной смеси испаренного дизельного топлива марки ДЛ с 
воздухом при атмосферном давлении для трех значений начальной температуры смеси при 
различных значениях коэффициента избытка воздуха и скорости набегающего потока смеси 
50 м/с. 
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Рис.6. г = f (α), 1 – Тн = 800 К; 2 – Тн = 600 К; 3 – Тн  = 500 К 

Из графиков, что время горения минимально при составах смеси (  0,9…0,98) для 
различных значений начальной температуры смеси и оно уменьшается с увеличением на-
чальной температуры смеси. 
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EXPERIMENTAL STUDY SPACE-TIME CHARACTERISTICS 
OF BURNING DIESEL FUEL 

Chamidulin F., Valiev F., Shchukin V., Dunay O. 

(Kazan National Research Technical University named after A.N. Tupolev-KAI) 

An experimental study of some characteristics of the combustion of diesel fuel DL in air at 
atmospheric pressure, flow velocity W = 50 m/s, initial temperature Ts = 600 K, the total  
excess air coefficient  = 0,6 ... 1,5. Noted that the organization of the combustion process in 
the combustion chamber flame tube is important to know the properties of such combustible 
fuel used as spatial and temporal characteristics (flame spread, burning time, the length of 
the combustion zone), which determine the position of the flame in the flame tube volume of 
the combustion chamber. 
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УДК 629.113 

ЧИСЛЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ГАЗОДИНАМИЧЕСКИХ 
ХАРАКТЕРИСТИК В ТУРБОКОМПРЕССОРАХ АВТОМОБИЛЯ 

Хасанов Р.Р., Хайруллин А.Х., Лущеко В.А., Салахов Р.Р. 

Научный руководитель: В.М. Гуреев, д.т.н. профессор 

(Казанский национальный исследовательский технический 
университет им. А.Н. Туполева-КАИ) 

С помощью численного моделирования на базе программного комплекса вычисли-
тельной гидродинамики ANSYS-CFX удалось смоделировать течение в проточной 
части турбокомпрессора «ТКР 7С-6» дизельного двигателя КамАЗ. В результате чис-
ленного моделирования получены газодинамические характеристики: поля распреде-
ления скорости и температур, полное и статическое давлении при стационарном тече-
нии воздуха. Сравнение результатов численного и натурного эксперимента дает сход-
ство полученных значений с погрешностью в пределах 2-5 %. Дальнейшая обработка 
результатов расчета и оптимизация геометрии проточной части и колеса компрессора 
поможет улучшить газодинамические характеристики компрессора, что, в свою оче-
редь, позволит повысить технико-экономические показатели двигателя. 

Система питания воздухом предназначена для очистки воздуха и подачи его в цилин-
дры дизеля. Одним из важнейших элементов системы питания воздухом дизельного двигате-
ля является турбокомпрессор. Газодинамическое совершенство проточной части, а также ко-
леса компрессора позволяет повысить массовое наполнение цилиндров двигателя, и следова-
тельно, сжигать в двигателе большое количество топлива. Стоит отметить, что технико-
экономические показатели дизелей с наддувом в большей степени зависят от выбора геомет-
рических и конструктивных параметров элементов проточной части турбокомпрессора.  
Определение геометрических размеров элементов турбокомпрессора и газодинамических 
параметров, обеспечивающих требуемую производительность и напор при заданной эффек-
тивности, и является целью проведение газодинамического расчета.  

Все эти характеристики турбокомпрессора дизеля можно усовершенствовать путем 
трудоемких инженерных и экспериментальных работ. Однако в настоящее время все шире 
начинает применяться новый исследовательский инструмент – численный эксперимент, ос-
нованный на использовании методов вычислительной гидрогазодинамики. 

Появившись в 1980-х на стыке вычислительной математики и теоретической гидро-
механики, вычислительная гидрогазодинамика (Computational Fluid Dynamic – CFD) активно 
развивалось и к настоящему времени стала обособленным разделом науки, предметом кото-
рого является численное моделирование различных течений жидкостей и газа, а также реше-
ние возникающих при этом задач при помощи методов, основанных на использовании ком-
пьютерных систем.  

Среди несомненных достоинств компьютерного моделирования можно отметить сле-
дующие:   

– сокращение времени при проектировании и обработке конструкции; 
– численный эксперимент дает возможность моделировать условия, невоспроизводи-

мые при натурных испытаниях;  
– использование методов вычислительной гидродинамики позволяет получить более 

полную и разностороннюю научную и практическую информацию об исследуемом объекте; 
– возможность быстрой корректировки расчетной модели позволяет эффективно ис-

пользовать время исследований. 
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Чаще всего в задачах гидродинамики требуется решить задачу из четырех независи-
мых уравнений Навье-Стокса и описывающую основные законы сохранения – массы, им-
пульса и энергии в дифференциальной форме. 

Поскольку аналитических решений системы уравнений Навье – Стокса не существует, 
применяют численные методы, одним из которых является метод контрольных объемов 
(МКО). В основе большинства компьютерных CFD пакетов или комплексов, ориентирован-
ных на широкую аудиторию пользователей – научных работников, студентов, инженеров и 
других, лежит МКО.   

В данной работе ставилась задача проверки применимости комплекса ANSYS CFX 
для расчета стационарного пространственного течения в проточной части турбокомпрессора 
«ТКР 7С-6» дизельного двигателя с тем, чтобы на следующих этапах можно было совершен-
ствовать геометрию проточной части колеса турбины и компрессора, улитки, улучшить фи-
зику газодинамического процесса сжатия воздуха, отвечающая необходимым требованиям.   

Алгоритм методики расчета численного эксперимента состоит из следующих пунктов: 
1) постановка задачи: исходные и искомые данные; 
2) построение геометрии газодинамической области движения воздуха – домена в 

программном комплексе для трехмерного моделирования Unigraphics NX; 
3) создание сеточной модели домена путем генерации сетки в сеточном генераторе 

Icem CFD; 
4) создание расчетной модели с назначением граничных условий в Ansys CFX на ос-

новании сеточной модели; 
5) верификация полученных результатов с экспериментальными данными. 
Расчет необходимых газодинамических параметров воздуха выполнялся на вычисли-

тельном кластере. Время вычисления одной расчетной точки составила 4 часа. Решение схо-
дилась примерно при 400-500 математических итераций. Всего 36 расчетных точек. Общее 
время вычисления численного эксперимента потребовала 144 часа времени. Результаты рас-
чета представлены на рис. 1 и 2. 

 
Рис. 1. Линии тока воздуха в проточной части компрессора 

 
Рис. 2. Поле давления воздуха в характерном сечении компрессора 
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Реальный эксперимент был проделан на безмоторном стенде для испытания ТКР ди-
зелей в научно-техническом центре ОАО «КамАЗ». [2] 

Сравнение численных и экспериментальных данных турбокомпрессора приведены на 
рис. 3 и 4. 

 
Рис. 3: Сравнение расчетных и экспериментальных характеристик компрессорной ступени  

турбокомпрессора «ТКР 7С – 6» 

 
Рис. 4: Сравнение численного расчета и эксперимента турбины турбокомпрессора ТКР 7С-6 

Вывод 
1. Численное моделирование позволяет получить данные о распределении потока 

воздуха внутри компрессорной и турбинной ступени турбокомпрессора, также увидеть кар-
тину распределения скорости и давления (полного и статического) при нестационарном 
и стационарном течении воздуха в проточной части компрессора, турбины. Очевидно, 
что такие результаты невозможно получить с помощью натурных испытаний.  
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2. Численный эксперимент в программном комплексе Ansys CFX позволит проводить 
оптимизацию колеса, проточной части компрессора, улитки, с целью усовершенствования 
конструкции ТКР, а также для последующего выполнения прочностного расчета деталей. 
Благодаря этому возможно повысить мощность и устойчивую работу дизельного двигателя. 

3. Самое главное достоинство численного моделирования – это экономия времени, 
материальных средств при создании и оптимизации турбокомпрессоров транспортных дизе-
лей.  
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NUMERICAL STUDY OF GAS DYNAMIC CHARACTERISTICS 
OF TURBO-COMPRESSORS CAR 

Khasanov R., Khayrullin A., Lushcheco V., Salakhov R. 

Scientific adviser: V.M. Gureev, doctor of technical sciences, professor 

(Kazan National Research Technical University named after A. N. Tupolev) 

With the help of numerical simulation based on computational fluid dynamics software 
package ANSYS-CFX managed to model the flow in the flow of the turbocharger  
«TКР 7C-6» diesel engine KaMAZ. As a result of numerical simulation obtained gas  
dynamic characteristics: field velocity distribution and temperature, and the total static  
pressure at the steady flow of air. 
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ИСПОЛЬЗОВАНИЕ ЭЖЕКТОРНЫХ СИСТЕМ 
ДЛЯ ПЕРЕКАЧКИ ГАЗА ИЗ РЕМОНТИРУЕМОГО УЧАСТКА 

МАГИСТРАЛЬНОГО ГАЗОПРОВОДА 

Шайдуллин Р.Р., Панченко В.И., Хабибуллин М.Г. 

Научный руководитель: В.И. Панченко, к.т.н., профессор 

(Казанский национальный исследовательский технический 
университет им. А.Н. Туполева-КАИ) 

Рассматривается проблема потери природного газа при проведении ремонтных работ 
на линейных участках магистральных газопроводов. Приводится обоснование необхо-
димости сокращения выбросов – потерь природного газа. Рассматриваются возмож-
ные методы по сокращению выбросов и их сравнение.  

В мировом рынке нефти и газа Россия является ключевым игроком. На 13% территории 
Земли, в стране, где проживает менее 3% населения мира, сосредоточено около 13% всех ми-
ровых разведанных запасов нефти и 34% запасов природного газа. Ежегодное производство 
первичных энергоресурсов в России составляет более 12% от общего мирового производства. 

Природный газ – один из важнейших энергоносителей занимающие лидирующие по-
зиции в топливно-энергетических комплексах многих государств. Россия – крупнейший 
в мире экспортёр природного газа, формирующий около 20 % мирового газового экспорта, 
по трубопроводам, а также ведёт экспорт сжиженного природного газа (СПГ). Очень важно 
и ценно, что природный газ можно транспортировать на значительные расстояния с относи-
тельно не большими затратами – по магистральным газопроводам. 

Магистральный газопровод это трубопровод, предназначенный для транспортирова-
ния природного газа из районов добычи к пунктам потребления. Давление в нем может дос-
тигать значения 120 кг/см2. При проведении ремонтных работы на линейных частях газопро-
вода (часто связаны с производством огневых работ таких как: замена труб и оборудования, 
врезки отводов, кранов, перемычек и т.д.) данный участок должен быть освобожден от при-
родного газа, так как он при взаимодействии с воздухом образует легковоспламеняющуюся 
взрывоопасную смесь. Поскольку природный газ легче воздуха в 1,8 раза, то он не собирается 
в низинах, а поднимается наверх, в связи с чем опорожнение газопровода на сегодняшний 
день происходит путем сбрасывания газа в атмосферу через продувочные свечи.   

Опорожнение газопроводов, не смотря на простоту процесса, занимает длительное 
время, а выходящий с большой скоростью из свечи газ создает большой шум. Во время этого 
процесса повышается техногенная нагрузка на окружающую среду сопровождаемая боль-
шими экономическими потерями. Метан, составляющий основную часть природного газа  
(до 98%), является вторым по распространенности парниковым газом, а его доля 
в общемировом объеме выбросов парниковых газов составляет 14% (по состоянию данных 
организации «Глобальная инициатива по метану» на 2010 г. выброс метана только в РФ со-
ставляет 315 млн т СО2Е). Парниковая активность метана примерно в 21 раз выше, чем у уг-
лекислого газа. При средних параметрах участков магистрального газопровода «от крана до 
крана» (длина 25 км, диаметр 1,4 м, давление газа 55 кг/см2 [1]) объем газа, находящегося в 
трубе, составляет 2,1 млн нм3. При стоимости магистрального газа на 2011 г. – 2430 руб за 
1000 нм3 [2], экономические потери составляют примерно 5,1 млн руб. К этим потерям необ-
ходимо добавить платежи за выбросы метана в природную среду.  

Соответственно, сокращение выбросов метана является важным и актуальным вопро-
сом с экологической и экономической точки зрения [3]. Из существующих технологий по 
сокращению выбросов метана при ремонте линейной части магистральных газопроводов 
можно отметить три основных метода: сжигание сбросного газа на факельных установках, 
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эжекторная откачка газа и перекачка газа при помощи применения мобильных компрессор-
ных станций (МКС).  

Утилизация газа через факельные установки происходит путем сжигания его на выхо-
де из сбросного трубопровода. Сжигание сбросных газов на факельных установках позволя-
ют предотвратить загрязнение окружающей среды горючими веществами, которые при этом 
преобразуются в экологически относительно безопасные либо менее опасные продукты [6].  

Разработанные на сегодняшний день эжекторные системы позволяют перекачать из ре-
монтируемого участка газопровода в работающий до 50% сбрасываемого газа. Отбор активного 
газа осуществляется из соседней, работающей линии магистрального газопровода высокого дав-
ления (до 7,5 МПа). Активный газ, проходя через эжектор, подсасывает газ из отключенного 
участка и, перемешиваясь, поступает в рабочий участок магистрального газопровода (рис. 1).  

 
Рис. 1. Возможная схема подключения эжекторной системы к магистральному газопроводу,  

состоящему из двух линий [4] 

Данный способ позволяет снизить давление газа в откачиваемом участке с 6 Мпа 
до 3 МПа. Тем самым, как упоминалось выше, снизить потери газа на 50%. 

Перекачка газа с применением мобильных компрессорных установок (рис. 2) позволя-
ет снизить давление с 7,5 МПа до 1,4 МПа [5]. МКС отбирает газ из откачиваемого участка 
газопровода и, повышая давление газа, нагнетает его в рабочий участок газопровода. Потери 
газа снижаются до 75%.  

 
Рис. 2. Возможная схема подключения мобильной компрессорной станции к магистральному газопроводу 
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Из выше представленных трех, наиболее оптимален эжекторный метод откачки газа.  
В 2001 году 20 мая, был опубликован Хабибуллиным М.Г. патент РФ № 2167342 

струйные насосы, т.е. устройства, в которых поток текучей среды индуцируется за счет пе-
репада давления под воздействием скоростного потока другой текучей среды. На сегодняш-
ний день способ эжекторной откачки газа не применяется.   
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USE EJECTOR SYSTEM FOR TRANSFER OF NATURAL 
GAS FROM REPAIRED PART OF GAS TRANSMITTAL PIPELINE 

Shaidullin R., Panchenko V., Khabibullin M. 
Supervisor: V. Panchenko, Candidate of Technical Sciences, Professor 

In this paper we consider the problem of loss of natural gas during the repair work on the 
linear sections of trunk pipelines. The rationale for reducing emissions – natural gas losses. 
Discusses possible methods to reduce emissions and compare them.  

* По данным на 1998г. стоимость МКС составляет 5,3млн.дол. США[5] 
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В ТОПЛИВНО-ОХЛАЖДАЮЩИХ КАНАЛАХ ЭНЕРГОУСТАНОВОК 

Алтунин В.А., Алтунин К.В., Абдуллин М.Р., Обухова Л.А., Миронов А.А., 
Платонов Е.Н., Терентьев А.А., Яновская М.Л.* 

(Казанский национальный исследовательский технический 
университет им. А.Н. Туполева-КАИ) 

(*Центральный институт авиационного моторостроения им. П.И. Баранова) 

На основе анализа научной, патентной литературы, а также результатов эксперимен-
тальных исследований разработаны новые пути борьбы с термоакустическими автоко-
лебаниями давления в энергоустановках на жидких углеводородных горючих и охла-
дителях.  

В топливно-охлаждающих системах энергоустановок (ЭУ) и энергоустановок много-
разового использования (ЭУМИ) на жидких углеводородных горючих (УВГ) и охладителях 
(УВО) происходят тепловые позитивные и негативные процессы [1], среди которых термо-
акустические автоколебания (ТААК) давления занимают особое место.   

К позитивным особенностям теплоотдачи к жидким УВГ (УВО) можно отнести: уве-
личение коэффициента теплоотдачи ( ) в 2-3 раза в зоне критических давлений из-за влия-
ния теплофизических свойств (ТФС); увеличение  на 40% и циклический процесс удаления 
твёрдых углеродистых отложений из-за влияния ТААК давления. 

К негативным особенностям относятся: ухудшенный режим теплоотдачи из-за влия-
ния процесса осадкообразования; захолаживание и засорение топливно-охлаждающих кана-
лов из-за откалывания твёрдого углеродистого осадка при влиянии ТААК давления; локаль-
ный и чередующийся перегрев топливно-охлаждающих каналов из-за влияния стоячей волны 
термоакустических автоколебаний давления. 

При проектировании и создании новых ЭУМИ ТААК давления учитываются очень 
редко или не учитывается вообще. 

Образование зон локальных перегревов ускоряет рост твёрдого осадка, способствует 
перегреву стенки до температуры покраснения с дальнейшим прогаром, пожаром и взрывом. 
Захолаживание и засорение топливно-охлаждающих каналов твёрдыми углеродистыми ос-
колками осадка способствует быстрому выходу из строя систем фильтрации, сокращению 
времени надёжной работы энергоустановки многоразового использования, возникновению 
аварийных ситуаций. Поэтому с этими негативными процессами необходимо бороться уже 
на ранней стадии проектирования и создания ЭУ на жидких УВГ и УВО, особенно – 
ЭУМИ [2-3].  

Из анализа научно-технической и учебной литературы следует, что отсутствуют все-
сторонние исследования ТААК давления в ЭУ и ЭУМИ на жидких УВГ (УВО), не созданы 
методики точного расчёта зарождения, существования и угасания этого процесса, не разра-
ботаны способы и методы борьбы с ним.  

Для более глубоких и всесторонних исследований ТААК давления была создана экс-
периментальная установка, которая обеспечивала воспроизведение условий охлаждения и 
осадкообразования в трактах ВРД и ЖРД (и других ЭУМИ). Эксперименты проводились без 
влияния электростатических полей и с их влиянием. В качестве жидких УВГ (УВО) исполь-
зовались ТС-1, РГ-1.   
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Из анализа литературы известно, что главную роль в ТААК давления играют пузыри 
при докритическом давлении и псевдопузыри – при сверхкритическом (процесс зарождения 
на греющей стенке, рост, отрыв от поверхности к ядру потока и «схлопывание»).  

Эксперименты показали, что пузыри и псевдопузыри участвуют не только в интенси-
фикации теплоотдачи и возникновении ТААК давления, но и в процессе удаления твёрдого 
слоя углеродистого осадка. Многочисленные опыты с различными акустическими генерато-
рами (с «горячими» трубками с естественной и искусственной шероховатостью) позволяют 
считать ТААК давления новым средством удаления твёрдого углеродистого осадка в ЭУ, 
ЭУМИ на жидких УВГ и УВО (не путать с акустовибрационным). Характерная цикличность 
процесса является своеобразным сигналом о возникновении двухфазного потока в канале с 
твёрдыми частичками углеродистого осадка (на что получен патент на изобретение РФ 
№2194974. Бюлл. №35 от 20.12.2002 г.). Её необходимо учитывать при расчётах тепловых 
процессов, проектировании и создании систем топливоподачи и охлаждения ЭУ, особенно 
ЭУМИ.  

Кроме того, эта цикличность может стать сигналом на включение (далее по потоку) 
систем фильтрации и очистки. Особенно это важно для сбережения энергоресурсов в косми-
ческих ЭУМИ, где процесс осадкообразования идёт активно, а ТААК давления могут поя-
виться при возникновении малой или микрогравитации (при смене и корректировке орбиты, 
ориентации при стыковке, при очередном спуске на Землю и в др. подобных случаях). 

Для гибридных акустических контуров установлено:  
– увеличение ρw  приводит к уменьшению числа мод N колебаний, к увеличению 

плотности теплового потока (q) для возникновения ТААК давления, к установлению стоячих 
волн при любых q;  

– процесс осадкообразования и его удаления происходит только в «горячем» контуре; 
– скорость звука в ядре потока «горячего» контура равна скорости звука во всём «хо-

лодном» участке канала. 
Одно из замечательных свойств гибридного канала – одновременно образовывать не-

сколько мод колебаний во всём акустическом контуре – приводит к «размазыванию» облас-
тей установления пучностей, т.е. в «горячем» участке контура не нужно прогнозировать и 
ожидать локальных перегревов и прогаров стенки из-за ТААК давления.  

Для любых акустических контуров величина q является главным параметром регули-
рования ТААК давления (при фиксированных р и ρw), а значит, и управления процессом 
удаления осадкообразования, и интенсификации теплоотдачи.  

На основе экспериментальных исследований создана экспериментальная база данных 
с областью существования ТААК давления. 

На основе проведённых исследований предложено ряд защитных мер, которые можно 
эффективно использовать при различных («горячих», гибридных и др.) конструкциях аку-
стических контуров:  

а) активный (оперативный) метод – вывод всей системы из режима ТААК давления 
путём: изменения (увеличения или уменьшения) W; изменения (увеличения или уменьше-
ния) p; уменьшения Тсm. или q; создания зоны pкр при тех же значениях Тсm. или q, или при их 
уменьшении;  

б) пассивный (конструктивный) метод – предусмотреть возможность возникновения 
ТААК давления уже на ранней стадии проектирования и применить следующие конструк-
тивные возможности борьбы с этим аномальным процессом: конструктивно создать стацио-
нарный гибридный акустически открытый канал (в котором диаметр «холодного» акустиче-
ского контура должен быть не меньше диаметра предыдущего «горячего» контура (трубки и 
др.); конструктивно увеличить толщину стенки канала (или части канала, где ожидается пе-
регрев и прогар), не изменяя его внутреннего диаметра; конструктивно создать систему кон-
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троля за локальным перегревом (разработать и установить стационарные датчики контроля – 
световые, тепловые и т.д.), способную выдавать сигнал о начале ТААК давления, о начале 
перегревов и т.д.; конструктивно создать дополнительную постоянную систему наружного 
охлаждения «горячего» канала или его области (областей) перегрева;  

в) активно-пассивный метод – это многогранное совместное использование первых 
двух методов: конструктивно создать систему контроля и управления, работающую в посто-
янном и (или) в периодическом режимах, способную в ручном, полуавтоматическом или ав-
томатическом режимах: изменять рабочие параметры (W, Tcm., q, p); незначительно (по воз-
можности и необходимости) изменять внутренний диаметр «горячего» контура или «горя-
чей» части гибридного контура; включать в работу: дополнительную систему наружного ох-
лаждения (без Е, с Е, гибридно); включать в работу дополнительный (резервный) «холод-
ный» акустически открытый контур; переключать «горячий» канал на снабжение подогре-
тым (до линии насыщения) жидким УВГ (УВО) с одновременным установлением зоны pкр; 
включать во внутреннюю работу «горячего» канала Е, которые способны заглушать и пре-
дотвращать возникновение ТААК давления и процесс осадкообразования (при обеспечении 
условий применимости Е); выводить данные о работе системы контроля и управления в бор-
товой и наземный компьютер, а также на специальное табло и пульт управления наземного 
оператора, лётчика, космонавта. 

На основе экспериментальных исследований разработан и запатентован способ оцен-
ки и поддержания надёжности ЭУМИ на УВГ (УВО) различного назначения и базирования 
(Патент на изобретение РФ №2215671. Бюлл. №31 от 10.11.2003 г.). Созданы и запатентова-
ны новые конструктивные схемы ЖРД: где ведётся комплексная борьба с осадкообразовани-
ем и с ТААК давления без Е, с их влиянием, гибридно; где (при необходимости) специально 
и искусственно создаются термодинамические условия для зарождения ТААК давления с 
целью увеличения  и удаления осадка с дальнейшим его сбором и выбросом или дожигани-
ем в сопле ЖРД (Патент на изобретение РФ №2287715. Бюлл. №32 от 20.11.2006 г.). Резуль-
таты исследований внедрены в перспективные разработки наземной, авиационной, аэрокос-
мической и космической техники, а также в научную и учебную работу вузов РФ. Доклад 
сопровождается иллюстрационным материалом результатов исследований и конструктивных 
схем новых запатентованных ЭУМИ.  
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топливно-охлаждающих каналах энергоустановок многоразового использования на жидких 
углеводородных горючих и охладителях // «Актуальные проблемы Российской космонавти-
ки». Матер. докл. 35 Акад. чтений по космонавтике. РАН. РАКЦ. Сек. №15: «Комбиниро-
ванные силовые установки для гиперзвуковых и воздушно-космических летательных аппа-
ратов». М.: Комиссия РАН по разработке научного наследия пионеров освоения космическо-
го пространства, 2011. С. 470-471.  

3. Алтунин В.А., Алтунин К.В., Демиденко В.П., Обухова Л.А., Платонов Е.Н., Янов-
ская М.Л. Некоторые проблемы развития жидкостных ракетных двигателей многоразового 
использования (90-летию со дня рождения академика В.Е. Алемасова – посвящается) // Ма-
тер. докл. 48 научных Чтений памяти К.Э. Циолковского. РАН. ИИЕТ РАН. РАКЦ. Сек. № 2: 
«Проблемы ракетной и космической техники». Калуга: Изд-во «Наша Полиграфия», 2013.  
С. 88-90.  
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RESEARCH OF FIGHT WAYS AGAINST THERMAL ACOUSTIC  
SELF-EXCITED OSCILLATIONS OF PRESSURE IN FUEL-COOLING 

CHANNELS OF POWER PLANTS 

Altunin V., Altunin K., Abdullin M., Obuhova L.,  
Mironov A., Platonov E., Terentev A., Yanovskaya M.* 

(Kazan National Research Technical University named after A.N. Tupolev-KAI)  
(*Central Institute of Aviation Motor named after P.I. Baranov) 

Based upon the analysis of scientific, patent literature, and also the experimental investigations 
results new ways of fight against thermal acoustic self-excited oscillations of pressure in  
reusable power plants on liquid hydrocarbon fuels and coolants have been worked out. 
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УДК 536 

НЕКОТОРЫЕ ПУТИ РАЗВИТИЯ ЖИДКОСТНЫХ РАКЕТНЫХ 
ДВИГАТЕЛЕЙ МНОГОРАЗОВОГО ИСПОЛЬЗОВАНИЯ  

(ПАМЯТИ АКАДЕМИКА В.Е. АЛЕМАСОВА – ПОСВЯЩАЕТСЯ) 

Алтунин В.А., Алтунин К.В., Гортышов Ю.Ф., Гуреев В.М., Демиденко В.П.*, 
Дресвянников Ф.Н., Обухова Л.А., Платонов Е.Н., Яновская М.Л.** 

(Казанский национальный исследовательский технический 
университет им. А.Н. Туполева-КАИ)  

(*Михайловская военная артиллерийская академия)  
(**ФГУП «Центральный институт авиационного моторостроения  

им. П.И. Баранова») 

На основе экспериментальных исследований разработаны некоторые пути развития 
жидкостных ракетных двигателей космического, воздушного и наземного применения. 

Жидкостные ракетные двигатели (ЖРД) на жидких углеводородных горючих (УВГ) и 
охладителях (УВО) прошли исторический путь своего развития, но до сих пор они являются 
несовершенными, особенно ЖРД многоразового использования (ЖРДМИ). 

Большую роль в развитии науки о ЖРД сыграл В.Е. Алемасов – российский учёный, 
действительный член РАН и Международной академии астронавтики, Почётный академик 
академии наук республики Татарстан и Российской академии естественных наук, Заслужен-
ный деятель науки и техники РСФСР и ТАССР, доктор технических наук, профессор, он всю 
свою жизнь посвятил научно-педагогической деятельности и развитию отечественных ра-
кетных двигателей и энергоустановок различного назначения. Воспитанник Казанского 
авиационного института, В.Е. Алемасов, продолжил лучшие традиции родного вуза, он бо-
лее 20 лет плодотворно руководил первой в стране кафедрой «Ракетные двигатели», у исто-
ков которой стояли основоположники отечественной ракетной техники и космонавтики:  
В.П. Глушко и С.П. Королёв. После избрания В.Е. Алемасова членом-корреспондентом Ака-
демии наук СССР он возглавил Президиум Казанского филиала АН СССР, преобразованный 
впоследствии, благодаря его личным качествам и усилиям, в Казанский научный центр РАН. 
Им создан отдел энергетики КазНЦ РАН (ныне Исследовательский центр проблем энергети-
ки КазНЦ РАН) [1].  

В.Е. Алемасовым и его учениками (под руководством и редакцией академика  
В.П. Глушко) был создан первый и единственный в мире 10-ти томный справочник по ракет-
ным двигателям и их продуктам сгорания, выпущен в свет учебник «Теория ракетных двига-
телей», который выдержал четыре издания, был переведен на языки многих стран мира и явля-
ется настольной книгой отечественных и зарубежных студентов, учёных и конструкторов [1]. 
Вячеслав Евгеньевич ушёл из жизни в 2006 году. В 2013 году научная общественность отме-
тила 90-летие со дня его рождения. За выдающиеся заслуги перед Родиной В.Е. Алемасов 
был награждён орденами Трудового Красного Знамени, Почёта, За заслуги перед отечеством 
4 степени, За заслуги перед республикой Татарстан, медалью им. К.Э. Циолковского и дру-
гими наградами. Академиком В.Е. Алемасовым была создана научная школа, он воспитал 
более 100 кандидатов и 20 докторов технических наук, а в 1999 году под его руководством 
была организована и проведена первая научная школа-семинар. Сегодня ученики академика 
В.Е. Алемасова раз в два года организуют и проводят в Казани Международную школу-
семинар молодых учёных и специалистов им. академика В.Е. Алемасова, куда с докладами 
приглашаются известные учёные России, ближнего и дальнего зарубежья, а лучшие доклады 
и разработки молодых участников отмечаются дипломами и премией им. академика  
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В.Е. Алемасова, которую организует и вручает его супруга Надежда Александровна Алема-
сова. В 2012 году на базе КНИТУ-КАИ были созданы: Казанское региональное отделение 
Российской академии космонавтики им. К.Э. Циолковского; Казанский комитет Федерации 
космонавтики России. Два раза в год в КНИТУ-КАИ организуются и проводятся междуна-
родные научные семинары по аэрокосмической науке и технике, где с докладами выступают 
не только учёные, студенты из РТ и РФ, но и из Германии, Японии, Китая и др. стран. 

В.Е. Алемасов сыграл большую роль в расширении областей применения ЖРД и 
ЖРДМИ в космических и земных условиях. В последние 20 лет своей жизни он развивал но-
вые способы добычи тяжёлой битумной нефти путём её разогрева при помощи конверсион-
ных ЖРД, воздушно-реактивных и газотурбинных двигателей (ВРД, ГТД) и энергоустановок 
(ЭУ). Поэтому при классификации ЖРД для наземного применения можно утверждать, что 
их используют не только при проектировании разгонных, поворотных и тормозных блоков 
экстренного торможения перспективных конструктивных схем экранопланов, при научных 
исследованиях горячей плазмы, продуктов сгорания, способов интенсификации теплоотдачи, 
горения и др., но и при разогреве и добыче тяжёлой битумной нефти.  

На основе результатов экспериментальных исследований [2, 3] были разработаны: но-
вые способы борьбы с термоакустическими автоколебаниями (ТААК) давления и с осадко-
образованием, новые конструктивные схемы ЖРД, ЭУ, форсунок, фильтров, каналов без 
применения и с применением электростатических полей (Е), а также – гибридно, на что по-
лучены патенты на изобретения РФ:   

№2155910. Бюлл. №25 от 10.09.2000 г.; №2194974. Бюлл №35 от 20.12.2002 г.; 
№2212364. Бюлл. №26 от 20.09.2003 г.; №2215671. Бюлл. №31 от 10.11.2003 г.; №2213291. 
Бюлл. №27 от 27.09.2003 г.; №2228456. Бюлл. №13 от 10.05.2004 г.; №2289078. Бюлл. №34 от 
10.12.2006 г.; №2458305. Бюлл. №22 от 10.08.2012 г.; №2452896. Бюлл №16 от 10.02.2012 г.; 
№2447362. Бюлл. №10 от 10 апреля 2012 г.; №2388966. Бюлл. №13 от 10.05.2010 г.; 
№2482413. Бюлл. №14 от 20.05.2013 г. 

Необходимо особенно отметить изобретение [2], где показаны новые конструктивные 
схемы ЖРД и ЖРДМИ с перспективными способами борьбы с ТААК давления и с осадкооб-
разованием в земных и космических условиях. Данные схемы позволяют: искусственно вы-
зывать ТААК давления – для очистки топливно-подающих и охлаждающих каналов от твёр-
дых углеродистых отложений непосредственно при работающем двигателе, при полёте ЛА, 
КЛА или при профилактических работах; бороться с ТААК давления – при необходимости 
обеспечения уничтожения локально-чередующихся зон перегревов и прогаров рубашки ох-
лаждения; производить улавливание отколовшихся частиц углеродистого осадка с дальней-
шим их выбросом наружу или дожиганием в сопле – в ручном, полуавтоматическом или ав-
томатическом режимах – без применения Е, с применением Е, гибридно; увеличивать ресурс, 
надёжность, безопасность, эффективность, экономичность и экологичность ЖРД, ЖРДМИ и 
ЭУ различного назначения и базирования.  

Разработаны и запатентованы новые конструктивные схемы баков горючего для ЖРД – 
для ЛА, КЛА, где осуществляется защита стенок от тепловых ударов и лазерного оружия пу-
тём эффективного применения Е в жидких УВГ (УВО). 

На основе новых запатентованных конструктивных схем ЖРД, ЖРДМИ, ВРД и ре-
зультатов исследований были разработаны новые датчики и системы контроля (с новыми 
пультами управления и контроля) за процессом осадкообразования, ТААК давления, работой 
Е и др., что вошло в новую систему контроля и управления не только ЖРД, ЖРДМИ, но и 
всего ЛА, КЛА, где оперативные данные в любой момент времени об осадкообразовании,  
о величине тяги, о времени до частичной или полной потере тяги, о результатах борьбы с 
ТААК давления и с осадкообразованием поступают на бортовой и наземный компьютеры, на 
информационные табло лётчика, космонавта, наземного оператора.  

Такие системы позволяют внедрять и эффективно применять экстенсивное управле-
ние ЛА, КЛА, экономить горючее (и окислитель – для ЖРД, ЖРДМИ), сокращать время на 
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формирование реального суммарного импульса тяги, необходимого для манёвра КЛА на ор-
бите (например, при изменении (повышении, понижении) орбиты, при маневрах при стыко-
вочно-расстыковочных работах, уходах от приближающихся объектов, лазерных прицелива-
ний и боевых ударов). 

Результаты экспериментальных исследований Е в жидких УВГ позволили разработать 
новые жидкостные датчики и системы контроля за степенью и видом гравитации, точность 
которых на порядок выше существующих, которые возможно применять не только на ЛА, 
КЛА, но и в выносных тросовых артиллерийских платформах (ВТАП), в системах защиты от 
приближающихся объектов, лазерного оружия и экологической очистки орбиты от космиче-
ского мусора, разработанных автором [2]. В этих системах применяются ЖРДМИ малой тяги 
(ЖРДМИМТ).   

Автором [2] разработаны и запатентованы новые конструктивные схемы ложных теп-
ловых целей (ЛТЦ) многоразового использования на жидких УВГ (УВО), где эффективно 
можно применять малогабаритные ВРД, а также – ЖРДМИМТ. 

Учитывая вышеизложенное, можно считать, что область применения аэрокосмиче-
ских и космических ЖРД, ЖРДМИ, ЖРДМИМТ – расширена.  

Важно отметить, что В.Е. Алемасов и его ближайшие соратники (в 60-70 годах) при-
меняли электростатические поля для контроля за процессом горения в опытных ЖРД, для 
получения новых экспериментальных данных ионизационного контроля горения, необходи-
мых для создания 10-ти томного «Справочника по ракетной технике и продуктам сгорания». 
Автор [2], проводил свои исследования по влиянию электростатических и магнитных полей 
на тепловые процессы в топливно-охлаждающих каналах ЖРД, ВРД, ГТД и ЭУ, т.е. до про-
цесса горения. Было установлено, что Е: способствуют предотвращению осадка на деталях, 
омываемых жидким УВГ (УВО); предотвращают ТААК давления; интенсифицируют тепло-
отдачу к жидким УВГ и УВО в 3,5 раза, а в зоне критических давлений – в 6,5 раз. Кроме то-
го, Е способствуют: смешению, ионизации и гомогенизации сразу двух и более УВГ с даль-
нейшим получением нового типа УВГ с новыми характеристиками; повышению качества 
распыла жидкого УВГ (УВО); полноте сгорания жидкого УВГ (УВО); повышению эколо-
гичности горения. Также при помощи электрического ветра (Е) возможно осуществлять пе-
рекачку и подачу жидкого УВГ (УВО) к форсункам, производить электрораспыл, что очень 
важно при выходе из строя основной системы топливоподачи и охлаждения, особенно в кос-
мических условиях.  

Созданы новые методики расчёта влияния Е на тепловые процессы в жидких УВГ и 
УВО при их естественной и вынужденной конвекции. Кроме того, в связи с переходом на 
газообразные УВГ и УВО были проведены экспериментальные исследования тепловых про-
цессов в газообразном метане, созданы новые методики расчёта влияния Е на тепловые про-
цессы в газообразных УВГ и УВО при их естественной и вынужденной конвекции.  

Можно считать, что расширены функциональные возможности Е в земных и космиче-
ских условиях. Экспериментальные данные позволили разработать новые методики проекти-
рования, расчёта, конструирования, создания, эксплуатации и ремонта новых ЖРД, ЭУ и 
различных техносистем (ВТАП, ЛТЦ, систем защиты ЛА, КЛА от приближающихся объек-
тов и лазерного оружия), а также их систем контроля и управления с учётом новых способов 
борьбы с негативными аномальными тепловыми эффектами в жидких (и газообразных) УВГ 
и УВО без применения и с применением Е.  

Ученики академика В.Е. Алемасова продолжают научные традиции Казанской науч-
ной школы энергетиков и двигателистов, заложенные А.В. Болгарским, Г.С. Жирицким,  
С.В. Румянцевым, Г.Н. Листом, Д.Я. Брагиным, Д.Д. Севруком, В.П. Глушко, С.П. Королё-
вым и В.Е. Алемасовым.  

Некоторые результаты исследований, изобретения и разработки авторов [2, 3] исполь-
зованы: при создании космических энергоустановок многоразового использования «Курс» и 
«Барьер»; при разработке систем управления перспективных аэрокосмических летательных 
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аппаратов 5 поколения; при конструировании перспективных экранопланов и судов на воз-
душной подушке и с воздушной каверной; при создании ЛТЦ многоразового использования; 
при создании и эксплуатации ГТД для газоперекачки НК-16СТ, НК-18СТ и др.; в учебной и 
научной работе ряда вузов РФ.  
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SOME WAYS OF DEVELOPMENT OF REUSABLE LIQUID  
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Based upon experimental research some development ways of liquid fuel jet engines of 
space, aerial and land application have been elaborated. 
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УДК 621.9 

КАМЕРА СГОРАНИЯ ГПВРД С ГЕНЕРАТОРОМ ПУЛЬСАЦИЙ  
ДЛЯ СТАБИЛИЗАЦИИ ПРОЦЕССА ГОРЕНИЯ 

Верещагин И.М. 

Научный руководитель: Ш.А. Пиралишвили, д.т.н., профессор 

(Рыбинский государственный авиационный технический  
университет имени П.А. Соловьёва) 

Представлены результаты численного исследования процесса течения воздуха в опыт-
ном образце сверхзвуковой камеры сгорания и рабочего процесса генератора акусти-
ческих колебаний. Определены оптимальные параметры геометрии проточной части 
камеры сгорания и генератора акустических колебаний.   

Актуальность проблемы повышения эффективности рабочего процесса как авиацион-
ных прямоточных двигателей, так и установок малой энергетики является основным факто-
ром при их разработке и модернизации. Применение высококалорийных топлив, использо-
вание сложных конструктивных решений, увеличение поверхности теплообмена в установ-
ках малой энергетики – методы зачастую высокозатратные.   

 
Рис. 1. Зависимость частоты акустических колебаний от перепада давления [2] 

Решение отмеченной проблемы требует более эффективного технического развития, с 
обеспечением необходимой экологической безопасности. С этих позиций перспективной 
представляется реализация в теплоэнергетических установках процессов пульсационного го-
рения, позволяющая обеспечить максимальную полноту тепловыделения топлива, сущест-
венно интенсифицировать тепломассообменные процессы и повысить теплонапряженность 
камеры сгорания. Отмеченные факторы сопровождаются уменьшением металлоемкости кон-
струкции, сокращением затрат на монтаж и обслуживание теплоэнергетических установок. 
Кроме того, согласно опытным данным, продукты сгорания отвечают самым жестким эколо-
гическим требованиям [1].  

Одной из главных задач при проектировании авиационных двигателей в целом и пря-
моточных в частности является разработка системы стабилизации процесса горения. Устой-
чивое горение при скоростях течения топливно-воздушной смеси M = 2…5 является пока не 
решённой до конца задачей. Сложность состоит в том, что скорость набегающего потока 
выше скорости фронта пламени и поэтому происходит его срыв.  

Перспективным и эффективным решением перечисленных выше задач может послу-
жить использование акустических возмущений, генерирующих пульсации в звуковом и 
ультразвуковом диапазонах [2]. 
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