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Рассмотрены основные результаты исследований, направленных на внедрение лазер-
ного зажигания в ракетных двигателях, использующих кислородно-углеводородные 
топлива. Определены требования к техническим характеристикам систем лазерного 
зажигания и рабочие диапазоны камер сгорания по давлению, составу и расходу топ-
ливной смеси для обеспечения надежного зажигания в запальных устройствах, ракет-
ных двигателях малой тяги, а также в модельных и натурных камерах сгорания. В ка-
честве способа зажигания использован метод инициации искры оптического пробоя 
в области с благоприятными для воспламенения характеристиками смеси, при этом 
лазерное излучение фокусировалось либо в объеме смеси, либо вблизи металлической 
поверхности. По результатам испытаний показана реализуемость лазерного зажига-
ния на камерах сгорания как малоразмерных (объемом несколько кубических санти-
метров), так и маршевых двигателей с использованием малогабаритных лазеров, 
устанавливаемых непосредственно на эти камеры. На основе полученного опыта раз-
работаны методические рекомендации по отработке лазерного зажигания на крупно-
размерных камерах сгорания ракетных двигателей. 
Ключевые слова: лазерное зажигание, ракетное топливо, кислород–керосин, кисло-
род–метан, оптический пробой, камера сгорания 

The article examines the main results of the studies of implementing laser ignition in rocket 
engines operating on oxygen-hydrocarbon fuels. It defines requirements to laser ignition sys-
tems and operating ranges of combustion chambers with regard to the pressure, composition 
and consumption of the fuel mixture to provide stable ignition in ignition devices, thrusters as 
well as model and full-scale combustion chambers. Spark ignition by optical breakdown in the 
area with favourable characteristics for the initiation of combustion is used as an ignition 
method. Laser radiation is focused either in the fuel mixture or near the metal surface. Based 
on the test results, the feasibility of laser ignition on small-size combustion chambers, with the 
volume of several cubic centimetres, as well as cruise engines using small-size lasers installed 
directly on these chambers is shown. The data obtained is used for developing recommenda-
tions for testing laser ignition on large-size combustion chambers of rocket engines. 
Keywords: laser ignition, rocket fuel, oxygen-kerosene, oxygen-methane, optical break-
down, combustion chamber 
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Обеспечение надежного зажигания несамовос-
пламеняющихся ракетных топлив в широком 
диапазоне рабочих параметров по расходу и 
соотношению компонентов — актуальная про-
блема для ракетно-космической техники при 
проектировании перспективных и модерниза-
ции существующих ракетных двигателей (РД). 
Другой важный вопрос, решение которого поз-
волит существенно снизить стоимость выведе-
ния полезной нагрузки, заключается в реализа-
ции многократных включений двигателей 
верхних ступеней ракет на орбите при миними-
зации массогабаритных параметров системы 
зажигания. 

Одним из самых перспективных способов 
зажигания для решения этих задач является 
использование лазера в качестве источника 
энергии воспламенения топлива в камере сго-
рания (КС) при запуске ракетных двигательных 
установок, так как лазерное зажигание (ЛЗ) да-
ет возможность работать в расширенных по 
сравнению с традиционными способами запус-
ка КС РД диапазонах давления и соотношения 
компонентов топлива. При этом современный 
уровень развития технологий создания твердо-
тельных лазеров позволяет спроектировать си-
стему ЛЗ, массогабаритные характеристики ко-
торой не превышают аналогичные параметры 
электроискровых и электроплазменных систем. 

Работы по ЛЗ активно ведутся и за рубежом 
[1–3], и в России, где в ГНЦ ФГУП «Центр Кел-
дыша» проводится цикл экспериментально-
исследовательских работ по ЛЗ в ракетной тех-
нике различного назначения. 

Цель работы — определение характеристик 
систем ЛЗ и параметров КС (рабочего давления, 
состава и расхода топливной смеси) для обес-
печения надежного зажигания в запальных 
устройствах (ЗУ), ракетных двигателях малой 
тяги (РДМТ) и маршевых камерах РД на основе 
анализа результатов проведенного в ГНЦ 
ФГУП «Центр Келдыша» цикла исследований 
по ЛЗ кислородно-углеводородных ракетных 
топлив. 

В качестве способа зажигания использован 
метод инициации искры оптического пробоя в 
области с благоприятными для воспламенения 
характеристиками смеси при фокусировке из-
лучения либо в объеме смеси, либо вблизи ме-
таллической поверхности. 

 
Исследование ЛЗ в ЗУ. Началом исследования 
возможности применения ЛЗ для воспламене-

ния ракетного топлива стали испытания на ЗУ. 
Последние широко используют для запуска 
жидкостных РД, работающих на несамовоспла-
меняющихся компонентах топлива, в частности 
в РД верхних ступеней ракет, для которых 
необходимо обеспечить несколько включений 
на орбите. Для запуска ЗУ в его реакционной 
полости обеспечивается отдельный от КС дви-
гателя подвод топливных компонентов с созда-
нием благоприятных условий для воспламене-
ния топлива. Расходы компонентов топливной 
смеси в ЗУ, как правило, невелики. Эти факто-
ры делают ЗУ оптимальным объектом для 
начала исследований по ЛЗ ракетных топлив. 

Для проведения исследований использовали 
ЗУ, конструктивная схема которого приведена 
на рис. 1 [4]. В ходе испытаний с применением 
компонентов кислород–метан и кислород–
керосин, определяли принципиальную воз-
можность использования лазера для зажигания 
топлива в ЗУ, а также исследовали влияние па-
раметров лазера и характеристик топливной 
смеси на надежность зажигания. 

В представленной конструкции ЗУ лазерное 
излучение вводится в лазерную свечу и далее 
фокусируется в выбранной области реакцион-
ной полости, где возникает оптический пробой. 
Фокусировка излучения осуществляется либо в 
объеме среды, как показано на рис. 1, либо 
вблизи металлической поверхности (мишени), 
которую устанавливают в задней фокальной 
плоскости линзы. 

Исследование ЛЗ топлив кислород–метан и 
кислород–керосин в ЗУ выполняли на стенде 
5СТ-04 ГНЦ ФГУП «Центр Келдыша», осна-
щенном системами подачи компонентов, авто-

 
Рис. 1. Конструктивная схема ЗУ [4]: 

1 — фиксирующая втулка; 2 — корпус лазерной свечи;  
3, 7 — штуцеры подачи компонентов топлива;  

4 — реакционная полость; 5 — область фокусировки  
излучения; 6 — корпус; 8 — крышка; 9 — проставка,  

задающая положение линзы; 10 — фокусирующая линза 
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матизированной системой измерения и управ-
ления, а также вакуумной камерой, которая 
позволяла работать при различных значениях 
давления на выходе ЗУ. Методика проведения 
испытаний изложена в статье [5]. Для воспла-
менения топливной смеси использовали лазеры 
трех типов: малогабаритные твердотельные 
ЛТИ-6,5/10/10 и ЛТИ-25/10/10 с ламповой 
накачкой и микрочип-лазер RL-1,0Q с диодной 
накачкой по оптическому волокну. 

Основное преимущество лазеров ЛТИ-
6,5/10/10 и ЛТИ-25/10/10 — малые габаритные 
размеры и масса как самих излучателей (не бо-
лее 80 г), так и блока питания (450 г). Однако 
одной из их особенностей, которую можно от-
нести к недостаткам, является ограничение по 
количеству лазерных импульсов за один цикл 
работы — 10 импульсов при частоте их следо-
вания 10 Гц с необходимостью обеспечения ин-
тервала времени в несколько десятков секунд 
до следующего цикла. При этом энергетические 
параметры излучения лазера ЛТИ-6,5/10/10 
(энергия импульса Ei = 6,5 мДж при его дли-
тельности  = 8 нс) позволяют инициировать 
искру оптического пробоя только вблизи ме-
таллической поверхности (где существенно 
ниже пороговая плотность мощности оптиче-
ского пробоя). В то время как лазер ЛТИ-
25/10/10 (Ei = 25 мДж при  = 8 нс) дает воз-
можность инициировать оптический пробой в 
объеме среды при фокусировке излучения с 
помощью линз с фокусным расстоянием до 
25 мм. 

Габаритные размеры микрочип-лазера RL-
1,0Q существенно меньше, чем у ламповых ла-
зеров ЛТИ-6,5/10/10 и ЛТИ-25/10/10. Этот из-
лучатель, работающий в режиме модуляции 
добротности резонатора, состоит из активной 
среды (YAG:Nd) и пассивного затвора 
(YAG:Сr), объединенных в монолитный кри-
сталлический блок, торцы которого служат 
зеркалами резонатора (они отполированы и 
обладают оптическими покрытиями). Микро-
чип-лазер не имеет ограничений по количе-
ству импульсов за цикл работы и способен их 
генерировать с изменением частоты в преде-
лах 0…100 Гц при энергии единичного им-
пульса 1 мДж и длительности импульса 1 нс. 
Волоконный способ доставки излучения 
накачки значительно уменьшает размеры ла-
зерного излучателя, что дает возможность ми-
нимизировать размеры узла ЛЗ. Энергетиче-
ские параметры излучения микрочип-лазера 

RL-1,0Q позволяют инициировать искру опти-
ческого пробоя только вблизи поверхности 
мишени [6]. 

Для всех трех типов лазеров было продемон-
стрировано надежное зажигание обоих иссле-
дуемых топлив в ЗУ. Испытания проводились 
на восстановительном составе топливной смеси 
при следующих параметрах: для смеси кисло-
род–метан при снижении коэффициента из-
бытка окислителя  вплоть до 0,17 и суммар-
ном расходе компонентов G не более 7,5 г/с, 
для смеси кислород–керосин при  ≥ 0,17 и 
G ≤ 25 г/с. 

В ходе испытаний с использованием лазера 
ЛТИ-6,5/10/10 на компонентах кислород–
керосин был исследован важный аспект о веро-
ятном загрязнении выходного оптического 
элемента керосином и сажей, которая может 
появляться на стенках после сгорания топлива. 
Выявлено, что осаждение сажи действительно 
имеет место на элементах внутренней поверх-
ности ЗУ, в том числе на выходном оптическом 
окне при многократных включениях. Оптиче-
ское окно было установлено после фокусирую-
щей линзы 10 (см. рис. 1) для обеспечения гер-
метичного ввода излучения в реакционную по-
лость ЗУ и защиты лазера и фокусирующей 
оптики от воздействия давления и температуры 
при работе ЗУ. Однако осаждение сажи на за-
щитном окне не препятствует успешному ЛЗ 
при многократных пусках, что объясняется 
эффектом абляционной самоочистки поверх-
ности окна лазерным лучом в апертуре прохо-
дящего излучения (рис. 2). 

В результате наблюдения эффекта абляци-
онной самоочистки поверхности выходного 
элемента оптической системы сделан вывод, 
что для повышения надежности зажигания в 
случае загрязнения оптического окна целесооб-
разно осуществлять включение лазера до пода-
чи компонентов. В этом случае первые лазер-
ные импульсы очищают апертуру прохождения 
излучения, а последующие воспламеняют топ-

 
Рис. 2. Фотография оптического окна ввода  

лазерного излучения после серии испытаний [7, 8] 
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ливную смесь без задержки при ее появлении в 
реакционной зоне. 

Возможность ЛЗ с использованием эффекта 
самоочистки оптического канала подтверждена 
экспериментально при проведении ресурсных 
испытаний ЗУ на компонентах кислород–
керосин с лазером ЛТИ-6,5/10/10: выполнено 
100 запусков ЗУ без переборки его конструкции 
и очистки поверхности элементов фокусирую-
щей оптической системы. 

В ходе испытаний с применением лазеров 
ЛТИ-25/10/10 и RL-1,0Q исследовано влияние 
изменения энергетических характеристик лазе-
ра на надежность зажигания. Установлено, что 
использование лазера ЛТИ-25/10/10, импульсы 
излучения которого имеют мощность более 3 
МВт и обеспечивают условия возникновения 
оптического пробоя (достижение пороговой 
плотности мощности) при фокусировке луча в 
объеме воспламеняемой смеси, позволяет 
надежно воспламенять исследуемые топливные 
смеси без мишени в конструкции ЗУ. 

Для лазера RL-1,0Q с низкой энергией ла-
зерного импульса (1 мДж) показано, что 
надежность воспламенения топливных смесей 
зависит от частоты подачи лазерных импуль-
сов: для смеси кислород–метан надежное зажи-
гание наблюдалось при частоте подачи импуль-
сов не ниже 25 Гц, для смеси кислород–керосин 
только при частоте 100 Гц (изучать работу на 
более высоких частотах не позволяли рабочие 
параметры лазера RL-1,0Q). 

 
Исследование ЛЗ на РДМТ. Опыт, полученный 
в ходе испытаний ЛЗ в ЗУ, был использован 
при отработке ЛЗ на РДМТ [8, 9]. РДМТ широ-
ко применяют в системах управления для ори-
ентации, стабилизации и коррекции космиче-
ских летательных аппаратов. Исходя из назна-

чения РДМТ требования к ним непрерывно 
возрастают. В первую очередь это касается 
суммарного времени работы и суммарного ко-
личества включений, многорежимности, рабо-
ты как в непрерывном режиме, так и с большим 
набором импульсных режимов при допущении 
любого сочетания времени включения и пауз. 
Соответствующие требования накладываются 
на систему воспламенения, при этом необходи-
мо обеспечить простоту и минимальные мас-
согабаритные параметры всей конструкции 
двигателя. 

Испытания ЛЗ на РДМТ проведены на ком-
понентах кислород–керосин на стенде 5СТ-04 
ГНЦ ФГУП «Центр Келдыша». Исследована 
надежность работы узла ЛЗ на основе малога-
баритного лазера ЛТИ-6,5/10/10, а также воз-
можность упрощения конструкции РДМТ за 
счет того, что ЛЗ дает возможность разнести 
зоны ввода энергии зажигания и инициации 
горения. 

Как правило, для запуска РДМТ задейство-
вана предкамера, где создаются условия для 
более легкого зажигания топлива и обеспече-
ния сохранности устройства зажигания. В слу-
чае ЛЗ имеется возможность выбора зоны ини-
циации горения с ее удалением от зоны ввода 
излучения на расстояние от нескольких единиц 
до нескольких десятков миллиметров, благода-
ря чему можно отказаться от предкамеры и 
упростить конструкцию РДМТ. В связи с этим 
разработана беспредкамерная конструкция 
РДМТ (рис. 3), что позволило уменьшить массу 
и габаритные размеры двигателя [9]. 

Для запуска беспредкамерного РДМТ, пока-
занного на рис. 3, зона фокусировки лазерного 
излучения в осевом канале 8 в зависимости от 
типа выбранной конструктивной схемы и па-
раметров источника лазерного излучения мо-
жет располагаться либо в объеме воспламеняе-
мой топливной смеси, либо вблизи поверхно-
сти канала. 

При испытаниях беспредкамерного РДМТ 
на компонентах кислород–керосин использо-
вался тот же лазер ЛТИ-6,5/10/10, что и в опы-
тах на ЗУ, излучение которого фокусировалось 
вблизи поверхности осевого канала (см. рис. 3). 
Результаты экспериментов показали, что раз-
работанная конструкция обеспечивает смесе-
образование без необходимости опережающей 
подачи какого-либо компонента, а топливная 
смесь воспламеняется при воздействии первого 
лазерного импульса. Исследованный диапазон 

 
Рис. 3. Схема беспредкамерного РДМТ [9]: 

1 — сфокусированный лазерный луч; 2 — оптическое  
окно; 3 и 7— подвод окислителя и горючего; 4 — КС;  
5 — сопло; 6 — полость закрутки; 8 — осевой канал;  
9 — источник лазерного излучения с узлом его ввода  

и фокусировки 
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параметров, в границах которого наблюдалось 
стабильное зажигание, следующий: суммарный 
расход компонентов G не более 20 г/с, коэф-
фициент избытка окислителя  ≥ 0,55 для вос-
становительной топливной смеси. 

 
Исследование ЛЗ на модельных КС. ЛЗ дает 
возможность воспламенять топливную смесь 
непосредственно напрямую в КС в момент 
начала поступления компонентов в наиболее 
оптимальной зоне для инициации горения, 
что является самым перспективным способом 
использования данного метода воспламенения 
топлива в ракетной технике. Применение 
прямого ЛЗ позволяет значительно расширить 
рабочие характеристики КС по давлению и 
соотношению компонентов, а также упростить 
конструкцию двигателя и снизить его массога-
баритные характеристики, в том числе за счет 
устранения из конструкции ЗУ или форкамеры 
и отдельных линий подачи топливных компо-
нентов в них. 

До начала испытаний на модельной КС 
прямое лазерное воспламенение было реали-
зовано лишь на малоразмерных КС, таких как 
камеры сгорания РДМТ или ЗУ. Если рассмат-
ривать возможность использования ЛЗ для КС 
двигателей большой размерности (маршевых и 
рулевых РД нижних ступеней ракет, а также 
разгонных блоков), то необходимо установить 
влияние размеров КС на процесс ЛЗ, что и яв-
лялось основной целью данного этапа иссле-
дований. 

Другой важной задачей была проверка рабо-
тоспособности различных схем установки ма-
логабаритного лазера непосредственно на КС и 
разных вариантов ввода лазерной энергии в 
топливную смесь в зависимости от расположе-
ния зон фокусировки. Так, лазер можно разме-
стить либо на боковой поверхности КС с ради-
альным вводом излучения в КС, либо на фор-
суночной головке с направлением ввода 
излучения соосно КС. При этом для каждого 
способа установки лазера на КС фокусировка 
излучения может осуществляться либо в объе-
ме топливной смеси, либо на элемент внутрен-
ней поверхности КС, например на противопо-
ложную относительно зоны установки лазера 
стенку КС [10, 11]. 

Первые испытания ЛЗ кислородно-угле-
водородных топлив в модельной КС проведены 
на стенде КВУ ГНЦ ФГУП «Центр Келдыша» с 
использованием топливных компонентов кис-

лород–метан [11]. На рис. 4, а приведена кон-
струкция КС с расположением лазера по нор-
мали к оси КС на ее боковой поверхности. Сме-
сительный элемент модельной КС, включаю-
щий в себя 24 отверстия для подачи горючего и 
3 отверстия для подачи кислорода, обеспечива-
ет соосно-струйную схему смесеобразования. 
Каналы подачи кислорода выполнены под уг-
лом 23° к оси КС, а каналы подачи горючего 
параллельны оси КС. 

Также конструкция смесительной головки 
позволяет устанавливать на нее лазер соосно 
КС, как это показано на рис. 4, б. На выходе КС 
размещены сверхзвуковые сопла с критически-
ми сечениями разного диаметра, что позволяет 
менять давление в КС в широких пределах. 
Внутренний объем цилиндрической части КС 
V = 2260 см3. 

Конструкция узла фокусировки 4, с которым 
непосредственно состыкован лазер, позволяет 
за счет применения разных линз варьировать 
расстояние от стенки КС до точки фокусировки 
излучения с возможностью задания области 
фокусировки у противоположной внутренней 
стенки КС. 

Для воспламенения топлива кислород–
метан в модельной КС использовали два типа 
лазеров — ЛТИ-14/10/10 (Ei = 14 мДж при  = 
= 8 нс) и ЛТИ-35/10/10 (Ei = 35 мДж при  = 
= 8 нс), конструктивно являющиеся аналогами 
лазеров ЛТИ-6,5/10/10 и ЛТИ-25/10/10 соответ-
ственно, но при этом имеющие большую энер-
гию единичного импульса при сохранении дру-
гих рабочих параметров. Следует отметить, что 
энергетические параметры лазера ЛТИ-14/10/10 
позволяют инициировать искру оптического 
пробоя только вблизи металлической поверх-
ности, как и в случае лазера ЛТИ-6,5/10/10, не-
смотря на большую энергию импульса. 

При проведении испытаний лазер ЛТИ-
35/10/10 устанавливали как на боковую поверх-
ность КС, так и на форсуночную головку, с фо-
кусировкой излучения в объеме смеси в ближ-
ней области относительно зоны ввода излуче-
ния. Лазер ЛТИ-14/10/10 размещали только на 
боковой поверхности КС с фокусировкой излу-
чения вблизи противоположной стенки. 

Результаты испытаний для обоих лазеров и 
способов их установки на КС продемонстриро-
вали надежное зажигание восстановительной 
топливной смеси при снижении  вплоть до 
0,33 и суммарном расходе компонентов G = 
= 41… 58 г/с. 
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На основании данного исследования можно 
сделать вывод, что по сравнению с описанными 
ранее экспериментами по ЛЗ в малоразмерных 
ЗУ и РДМТ при переходе к достаточно крупно-
размерной КС имеет место более надежное ла-
зерное воспламенение топлива. Это связано с 
тем, что КС обычно работают при более опти-
мальных (близких к стехиометрическим) соста-
вах рабочей смеси, что соответствует минимуму 
пороговой энергии зажигания. Также необхо-
димо отметить положительное влияние мас-
штабного фактора, заключающееся в том, что в 
процессе смешения компонентов оптимальные 
условия для лазерного воспламенения сохра-
няются значительно дольше, чем в малораз-
мерных камерах ЗУ или РДМТ, где требуется 
более точная синхронизация моментов подачи 
топлива и следования лазерных импульсов. 

Исследования ЛЗ топлива кислород–керо-
син на модельной КС включали в себя четыре 
цикла. Первые два проводились на экспери-
ментальной КС (объемом около 700 см3) стен-

да 7 ГНЦ ФГУП «Центр Келдыша», в ходе кото-
рых проверялась возможность ЛЗ при работе 
на керосине и криогенном окислителе (при 
температуре, близкой к температуре жидкого 
кислорода) для двух режимов функционирова-
ния КС: 

• при организации смешения компонентов, 
близких к условиям в пристеночной области 
рулевой КС двигателя РД107/РД108 РН «Союз» 
( ≈ 0,13 [12]), с использованием форсуночной 
головки с двумя однокомпонентными форсун-
ками окислителя и двумя однокомпонентными 
форсунками горючего; 

• при параметрах смеси, моделирующих ра-
боту газогенератора двигателя 11Д55 ( ≈ 0,1), с 
применением форсуночной головки с одной 
двухкомпонентной центробежно-центробеж-
ной форсункой. 

На первых двух циклах испытаний для вос-
пламенения топливной смеси использовали 
лазер ЛТИ-25/10/10, размещенный на боковой 
поверхности КС. Успешные эксперименты бы-

 

 
Рис. 4. Конструкции КС с лазером, расположенным по нормали к оси КС (а) и соосно КС (б): 
1, 2 и 7 — подвод горючего в форсуночную головку, воды на охлаждение и окислителя в форсуночную 

 головку соответственно; 3 — лазер; 4 — узел фокусировки излучения; 5 — КС; 6 — цилиндрическая вставка 
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ли были выполнены для обоих исследуемых 
режимов работы КС при фокусировке лазерно-
го излучения в ближнюю пристеночную об-
ласть, суммарном расходе компонентов GΣ не 
более 35 г/с и снижении температуры окисли-
теля вплоть до –162 °C. 

Проведенные исследования впервые проде-
монстрировали возможность применения ЛЗ 
не только в КС РД, но и в газогенераторах как 
при больших избытках горючего, так и при 
криогенной температуре окислителя. 

Третий и четвертый циклы испытаний вы-
полняли на экспериментальной газогенератор-
ной установке стенда 4 отдела 772 НИК-751 
НПО «Энергомаш» [12, 13]. На третьем цикле 
экспериментальная установка работала с одной 
штатной форсункой газогенератора двигателя 
РД171М на топливной смеси окислительного 
состава при следующих режимных парамет-
рах [13]: 

• суммарный расход G = 2 кг/с; 
• рабочее давление в КС рКС = 5 МПа; 
• рабочая температура газа в КС Тг = 900 °С; 
• коэффициент избытка окислителя   11. 
В ходе этих испытаний лазер размещали на 

боковой поверхности экспериментальной КС с 
фокусировкой излучения в объем топливной 
смеси с использованием линзы, обеспечиваю-
щей инициацию искры оптического пробоя в 
районе зоны смешения периферийного окисли-
теля и факела распыла топливной смеси. Выбор 
зоны фокусировки обусловлен особенностями 
смесеобразования форсуночной головки, со-
здающей периферийную завесу окислителя с 
достаточно малым углом распыла горючего 
вблизи осевой зоны. 

На третьем цикле исследований с примене-
нием в качестве источника излучения лазера 
ЛТИ-25/10/10 проведены два успешных испы-
тания в штатном режиме работы установки с 
указанным окислительным составом топлив-
ной смеси. В первом произошло кратковремен-
ное повышение давления в КС в момент вос-
пламенения вплоть до трехкратного превыше-
ния значения рабочего давления в КС, что 
связано с возникшей аппаратной задержкой 
включения лазера относительно подачи горю-
чего. На втором испытании удалось существен-
но уменьшить время задержки начала работы 
лазера относительно поступления горючего в 
КС, что, как и предполагалось, привело к паде-
нию пикового значения кратковременного по-
вышения давления в КС в момент зажигания. 

На основании этого сделан вывод, что для 
устранения заброса давления в КС в момент 
воспламенения топливной смеси при ЛЗ необ-
ходимо максимально приближать момент по-
дачи лазерного импульса к моменту поступле-
ния обоих компонентов в КС. Для снижения 
уровня накопления компонентов в КС в случае 
отсутствия зажигания от первого лазерного 
импульса (например, из-за запаздывания по-
ступления одного из компонентов относитель-
но момента включения лазера) следует увели-
чивать частоту работы лазера. Также установ-
лено, что при больших суммарных расходах (от 
0,5 кг/с и выше) частота работы лазера должна 
быть как минимум в 2 раза больше, чем у си-
стемы зажигания для КС малого расхода. 

На четвертом цикле испытаний условия их 
проведения выбирали так, чтобы они были 
приближены их к условиям запуска рулевых и 
основных КС двигателей РД107/РД108. Для 
этого в модельной установке воспроизводилась 
штатная циклограмма поступления компонен-
тов топливной смеси в КС. Для моделирования 
условий смесеобразования в процессе запуска 
обеспечивалось изменение основных парамет-
ров в КС в следующих диапазонах [12]: 

• суммарный расход G = 0,15...0,6 кг/с; 
• рабочее давление в КС рКС = 26,0...56,6 кПа; 
• рабочая температура КС до 990 °С; 
• коэффициент избытка окислителя  = 

= 0,13…0,22. 
В четвертом цикле испытаний задействова-

ли несколько типов лазеров: ЛТИ-30/10/10 (мо-
дификацию лазера ЛТИ-25/10/10 с энергией 
импульса Ei, увеличенной до 30 мДж), ЛТИ-
60/10/10 (модификацию ЛТИ-25/10/10 с Ei = 
= 60 мДж), ЛТИ-50/20/10 (модификацию ЛТИ-
25/10/10 с Ei = 50 мДж и возможностью измене-
ния частоты следования импульсов (10 или 
20 Гц)). Исследовали влияние расположения 
зоны инициации оптического пробоя на 
надежность воспламенения. При этом распо-
ложение зоны оптического пробоя варьирова-
лось по удалению как от форсуночной головки 
(в зоне обратных токов или в области устано-
вившегося течения), так и от внутренней стен-
ки КС в радиальном направлении. 

Испытания, проведенные с использованием 
окислителя при изменении его температуры от 
температуры окружающей среды до криоген-
ной, продемонстрировали надежное воспламе-
нение топлива с применением малогабаритных 
лазеров. Определены оптимальные места ини-
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циации горения топлива, расположение кото-
рых совпадает с зонами обратных токов в КС. 
Также выявлена возможность многократных 
запусков экспериментальной КС без переборки 
узла лазерного воспламенения. При этом были 
смоделированы условия, близкие к таковым 
для штатных КС двигателей РД107/РД108, в том 
числе по температуре окислителя. 

 
Прямое ЛЗ натурных КС. Опыт, полученный в 
ходе отработки прямого ЛЗ на эксперимен-
тальных (модельных) КС, позволил сформули-

ровать методические рекомендации по отра-
ботке ЛЗ на крупноразмерных КС многокамер-
ных двигательных установок, запускаемых с 
Земли (маршевых РД). Суть этих рекомендаций 
заключается в методике испытаний, предусмат-
ривающей три этапа экспериментальной отра-
ботки системы ЛЗ. Схематично эти этапы пока-
заны на рис. 5. 

На первом этапе решают вопрос о принци-
пиальной возможности применения ЛЗ для 
данной КС и определяют основные требова-
ния к системе зажигания: оптимальное место 
ввода излучения в КС, параметры работы ла-
зера, минимальное количество точек ввода 
излучения (лазерных модулей) для предот-
вращения пульсаций давления в КС. На этом 
этапе целесообразно использовать мощные лабо-
раторные лазеры со способностью изменения 
рабочих параметров, которые можно устанав-
ливать на некотором удалении от РД для 
предотвращения разрушения лазера в случае 
возникновения больших механических нагру-
зок из-за пульсации давления в КС. Такие 
нагрузки могут возникнуть вследствие боль-
шой задержки воспламенения или несиммет-
ричного зажигания смеси. 

На втором этапе проводят эксперимен-
тальную отработку конструкции узла ввода оп-
тического излучения, обеспечивающей надеж-
ность ввода лазерной энергии в КС, в условиях 
тепловых и механических нагрузок, характер-
ных для работы РД. Также исследуют надеж-
ность ЛЗ при многократных запусках с приме-
нением лазерного модуля, имеющего парамет-
ры излучения, определенные в ходе первого 
этапа, и проводят анализ уровня теплового, 
вибрационного, акустического, ударного воз-
действий на лазерный модуль, установленный 
на КС. Полученные на этом этапе данные ис-
пользуют для разработки прототипов рабочих 
образцов лазерного модуля и узла ввода излу-
чения. 

На третьем этапе выполняют отработку 
ЛЗ на прототипе рабочего образца малогаба-
ритного лазерного модуля как составной части 
лазерной системы зажигания, а также исследу-
ют ресурсные характеристики и надежность ЛЗ. 

Описанная методическая последователь-
ность была реализована при проведении ком-
плекса испытаний рулевой и основной КС дви-
гателей РД107/РД108. Работа выполнена в рам-
ках ОКР «Факел» кооперацией предприятий 
ГНЦ ФГУП «Центр Келдыша» (Головной ис-

 
 

 
 

 
Рис. 5. Схемы первого (а), второго (б) и третьего (в) 

 этапов экспериментальной отработки ЛЗ  
на крупноразмерных КС: 

1 — блок питания и управления лазерным модулем;  
2 — электрический кабель; 3 — мощный лабораторный  

лазерный модуль; 4 — лазерный луч; 5 — узел ввода  
излучения; 6 — КС; 7 — малогабаритный лазерный  

модуль, стыкуемый с узлом ввода излучения;  
8 — оптический кабель от блока питания и накачки  

к лазерному модулю на основе микрочип-лазера;  
9 — разрывное устройство оптического кабеля;  

10 — лазерный модуль на основе микрочип-лазера 
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полнитель), НПО «Энергомаш», Приволжский 
филиал НПО «Энергомаш» и ПАО «Кузнецов» 
(г. Самара). 

 
Испытания ЛЗ топлива кислород–керосин на 
рулевой и основных КС двигателей 
РД107/РД108. В ходе испытаний рулевой КС с 
ЛЗ моделировались штатные рабочие парамет-
ры по расходу и соотношению компонентов 
топлива, соблюдалось время работы КС, а так-
же выполнялись основные технологические 
операции запуска, включая продувки, харак-
терные для предварительной ступени запуска. 
Основные параметры запуска рулевой КС дви-
гателей РД107/РД108 на предварительной сту-
пени запуска следующие [14]: 

• давление в КС рКС = 150…230 МПа; 
• соотношение компонентов топлива km = 

= 0,3…0,6; 
• суммарный расход компонентов G = 

= 0,6…1,6 кг/с; 
• температура окислителя на входе в КС до  

–170 °С; 
• тяга при выходе на режим ~3 тс. 
Для проведения экспериментов выполнена 

доработка конструкции рулевой КС, при кото-
рой на боковой поверхности КС разместили 
специальные штуцеры под установку узлов 
ввода излучения. 

Согласно разработанной методике испыта-
ний крупногабаритных КС, для первых опытов 
использовали мощный твердотельный лазер с 
ламповой накачкой СПЛ-100/во с регулируе-
мой энергией моноимпульса (0…100 мДж) при 
частоте повторения импульсов 30 Гц и с време-
нем непрерывной работы до нескольких минут. 

Этот лазер устанавливали удаленно от КС 
так, чтобы его выходное излучение шло по оп-
тической оси фокусирующей оптической си-
стемы узла ввода излучения, размещенного на 
КС. При всех испытаниях запуск КС осуществ-
лялся с опережением подачи окислителя, что 
соответствует штатной циклограмме поступле-
ния компонентов топлива. Время подачи ко-
манды на включение лазера определялось исхо-
дя из обеспечения прохождения трех–четырех 
импульсов до ожидаемого момента поступле-
ния горючего. 

В ходе испытаний на рулевой КС надежное 
воспламенение наблюдалось при снижении 
энергии лазерного импульса до 50 мДж (при 
меньшей энергии опыты не выполнялись). 
Также надежное зажигание было получено при 

варьировании параметров подачи компонентов 
топливной смеси в пределах штатных диапазо-
нов, указанных ранее. 

После экспериментов с использованием 
лампового лазера СПЛ-100/во была проведена 
серия опытов с применением малогабаритных 
лазеров, установленных непосредственно на 
КС. На этом этапе задействовали лазеры двух 
типов. Первый — малогабаритный лазер с 
энергией моноимпульса 70 мДж при частоте 
повторения импульсов υ = 20 Гц в виде 
квантрона, в единой конструкции которого 
скомпонованы матрицы полупроводниковой 
накачки, твердотельный активный элемент и 
пассивный модулятор добротности. Второй — 
лазер с волоконным разделением узла накачки 
и твердотельного лазера с более низкой энерги-
ей импульса (35 мДж), но более высокой часто-
той работы (30 Гц). В ходе испытаний с малога-
баритными лазерами также было получено 
надежное воспламенение, в том числе при тем-
пературе кислорода на входе в смесительную 
головку –125 °С, что близко к эксплуатацион-
ным значениям температуры при работе КС в 
составе двигателей РД107/РД108. 

Следует отметить, что практически во всех 
опытах воспламенение топлива сопровожда-
лось кратковременным (длительностью в еди-
ницы миллисекунд) повышением давления в 
КС над номинальным значением, которое, од-
нако, не приводило к каким-либо дефектам ма-
териальной части. Физический механизм и ко-
личественные оценки этого явления, возника-
ющего при ЛЗ, проанализированы в статье [15]. 

Успешные исследования ЛЗ на рулевой КС 
двигателей РД107/РД108 позволили перейти к 
экспериментам по использованию лазера для 
запуска основной КС, которые были начаты в 
июле–октябре 2014 г. на ОП «Винтай» ПАО 
«Кузнецов». На первом этапе было проведено 
13 огневых испытаний на КС, специально дора-
ботанной под установку свечей ЛЗ. На этой КС в 
двух поясах (на расстоянии 40 и 60 мм от плос-
кости форсуночной головки) располагались  
восемь штуцеров под установку узлов ввода ла-
зерного излучения. Каждый штуцер был ориен-
тирован в разные зоны смесеобразования, раз-
личия которых обусловлены типами форсунок, 
расположенных над данными зонами. 

При проведении испытаний на стенд уста-
навливали двигатель РД107/РД108 со всеми че-
тырьмя основными КС. Для обеспечения рабо-
чих параметров, характерных для основной КС 
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на предварительной ступени запуска, горючее 
подавалось только в экспериментальную КС с 
помощью специального дросселя, уменьшаю-
щего полной расход в 4 раза. Окислитель при 
этом поступал во все КС с номинальным расхо-
дом. Рабочие параметры топливной смеси ос-
новной КС двигателей РД107/РД108 близки к 
таковым для рулевой КС при увеличении сум-
марного расхода компонентов топлива до 
5,3 кг/с. Эти параметры были воспроизведены в 
ходе испытаний. Температура окислителя на 
входе в КС во всех испытаниях находилась в 
диапазоне –180…–170 °С. 

Источниками лазерного излучения на 
начальном этапе испытаний являлись: 

• лабораторный лазер СПЛ-100/во, исполь-
зованный ранее для зажигания рулевой КС; 

• твердотельный лазер в корпусе квантрона с 
диодной накачкой СПЛ-ПН/70/во (Ei = 70 мДж, 
υ = 20 Гц); 

• твердотельный лазер МЛ-35 с удаленно 
расположенной системой диодной накачки, 
излучение от которой подается к активному 
элементу лазера по оптическому волокну 
(Ei = 35 мДж, υ = 20 Гц); 

• твердотельный лазер СПЛ-ПН/20 с полу-
проводниковой накачкой (Ei = 20 мДж, 
υ = 25 Гц). 

В ходе первой серии испытаний на основной 
КС, как и при опытах на рулевой КС, лазеры 
СПЛ-100/во и СПЛ-ПН/70/во устанавливали 
удаленно, что обеспечивало их сохранность в 
случае нештатных ситуациях. 

В ходе последующих опытов применяли ма-
логабаритные лазеры МЛ-35 и СПЛ-ПН/20, 
прикрепленные непосредственно к узлам ввода 
излучения, установленным в специальные шту-
церы на поверхности КС. Зона фокусировки 
излучения для всех лазеров находилась в ближ-
ней пристеночной области КС, как и при испы-
таниях ЛЗ рулевой КС. 

Для определения влияния условий смесеоб-
разования на воспламенение топливной смеси 
использовались различные штуцеры КС под 
установку узла ввода излучения, расположен-
ные под форсунками разных типов (штатными 
и доработанными). Также часть этих штуцеров 
размещали под форсунками с отдельными ка-
налами подачи горючего в КС, которые обеспе-
чивали двухступенчатое воспламенение: снача-
ла зажигалась порция горючего, подаваемого 
заранее по отдельному каналу только в зону 
воспламенения, а затем от образовавшегося фа-

кела происходило воспламенение основного 
расхода топлива. Доработка выступающих фор-
сунок проводилась с целью улучшения распыла 
керосина при низком перепаде давления на них 
в момент запуска [16]. 

Во всех исследованиях как с удаленно распо-
ложенными лазерами, так и с лазерами, закреп-
ленными непосредственно на КС, получено 
успешное воспламенение топливной смеси при 
циклограммах подачи основных расходов ее 
компонентов, максимально приближенных к 
работе КС в штатном режиме. Включение лазе-
ров во всех экспериментах осуществлялось ав-
томатически одновременно с командой на от-
крытие клапана окислителя. 

Анализ результатов начального этапа испы-
таний на основной КС с использованием лазе-
ров СПЛ-100/во и СПЛ-ПН/70/во позволил вы-
явить следующие особенности зажигания: 

• задержка воспламенения в пусках без ис-
пользования форсунок двухступенчатой подачи 
горючего минимальна, воспламенение сопро-
вождается пиковым возрастанием давления 
различной интенсивности, при этом зажигание 
реализуется одним лазером в случае одновре-
менной установки двух узлов зажигания, т. е. 
применение для воспламенения двух или более 
лазеров на одной КС может иметь смысл толь-
ко как дублирование системы зажигания для 
повышения надежности; 

• при двухступенчатой подаче горючего 
происходит плавное воспламенение без заброса 
давления; 

• воспламенение компонентов при двухсту-
пенчатой подаче горючего удалось осуществить 
при установке лазера на штуцеры, расположен-
ные в обоих поясах на расстоянии 40 и 60 мм от 
днища смесительной головки, а без двухступен-
чатой подачи горючего — только при установке 
лазера на расстоянии 40 мм от днища смеси-
тельной головки; 

• надежное и более плавное воспламенение 
обеспечивается при улучшении распыла горю-
чего в зоне инициации оптического пробоя. 

Следующий этап испытаний был посвящен 
исследованиям ЛЗ основной КС двигателей 
РД107/РД108 с доработанной системой двух-
ступенчатой подачи горючего, а также проверке 
возможности плавного ЛЗ полного расхода 
топлива в КС при установке пульсирующих 
низкоперепадных форсунок, обеспечивающих 
лучший распыл в зоне зажигания по сравнению 
со штатными форсунками. 
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Для проведения опытов изготовили две экс-
периментальные КС, в которых вместо некото-
рых серийных периферийных форсунок и кре-
пежных штифтов установили низкоперепадные 
форсунки и форсунки системы двухступенча-
той подачи горючего. На каждой КС размести-
ли по два лазера, т. е. задействовали четыре ла-
зера двух типов. Лазер первого типа — твердо-
тельный с полупроводниковой накачкой  
СПЛ-ПН/30 (Ei = 32 мДж, υ = 25 Гц). Лазер вто-
рого типа — твердотельный МЛ-15 с удаленно 
расположенной системой оптической накачки, 
излучение от которой подается к активному 
элементу лазера по оптическому волокну. Лазер 
МЛ-15 имел два режима работы: 1) Ei = 30 мДж, 
υ = 20 Гц; 2) Ei = 15 мДж, υ = 30 Гц. 

Эти лазеры являются усовершенствованны-
ми модификациями использованных на преды-
дущем этапе лазеров СПЛ-ПН/20 и МЛ-35 с 
улучшенными для ЛЗ энергетическими и кон-
структивными параметрами. Корпусы лазеров 
позволяли крепить их непосредственно на КС, 
к узлу ввода излучения, установленному в спе-
циальный штуцер. Схема расположения лазе-
ров на двух экспериментальных КС с соблюде-
нием масштаба по соотношению габаритных 
размеров КС и задействованных лазеров при-
ведена на рис. 6. 

В рамках второго этапа проведены восемь 
испытаний: три — с использованием предвари-
тельной подачи порции горючего на одной экс-
периментальной КС, три — с одновременным воспламенением всего расхода топлива также 

на одной КС, два заключительных — на двух 
одновременно работающих КС, причем на од-
ном испытании применялась система предва-
рительной подачи горючего с последующим 
воспламенением полного расхода, на втором 
сразу зажигался полный расход топлива.  

Результаты экспериментов с использованием 
системы двухступенчатого воспламенения пока-
зали, что такой способ подачи горючего обеспе-
чивает плавное и надежное воспламенение при 
работе как одной, так и двух основных КС. 

Исследования по одновременному ЛЗ пол-
ного топливного расхода также продемонстри-
ровали надежное воспламенение как одной, так 
и двух работающих КС без задержки зажигания 
относительно поступления горючего (рис. 7). 
Однако, несмотря на улучшение качества рас-
пыла низкоперепадных форсунок, при испыта-
ниях наблюдалось кратковременное резкое уве-
личение давления в момент воспламенения 
(амплитуда пика давления достигала 2,5 МПа). 

 
Рис. 6. Схема расположения лазеров  

на экспериментальных КС двигателей РД107/РД108 
 в ходе испытания одновременного ЛЗ двух КС: 
1 — штуцер крепления лазера к КС; 2 — оптическое  
волокно накачки; 3 — лазер МЛ-15; 4 — узел ввода  

излучения; 5 и 8 — первая и вторая экспериментальные  
КС; 6 — незадействованные в испытаниях КС; 7 — лазер 
СПЛ-ПН/30; 9 — кабель питания; 10 — опорная рама РД 

 
Рис. 7. Запуск двух основных КС двигателя РД107  

с ЛЗ на стенде ПАО «Кузнецов» [14] 
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Важным результатом испытаний стала де-
монстрация одновременного зажигания не-
скольких основных КС от малогабаритных ла-
зеров, установленных непосредственно на бо-
ковой поверхности КС. Использование 
оптического волокна для накачки таких лазе-
ров от удаленно расположенного блока лазер-
ных полупроводниковых матриц позволяет 
рассматривать возможность применения ста-
ционарного наземного блока накачки с ресур-
сом многоразовых запусков. При таком вариан-
те построения системы ЛЗ наиболее дорогосто-
ящий ее элемент — блок полупроводниковой 
накачки микролазеров — остается на Земле по-
сле старта ракеты-носителя (РН). Его можно 
применять неоднократно при следующих за-
пусках. 

Архитектура такой системы зажигания, 
предложенная взамен существующей пиротех-
нической, применительно к РН «Союз» приве-
дена на рис. 8. Во всех 32 КС первой и второй 
ступеней, запускаемых одновременно, воспла-
менение топлива осуществляется с помощью 
твердотельных микролазеров, устанавливаемых 
на КС. Блоки полупроводниковой оптической 
накачки всех микролазеров расположены на 
стартовом комплексе в специальной сборке, от 
которой проведена волоконная разводка на все 

КС: на два микролазера для основной КС и на 
один микролазер для рулевой КС, всего на 
52 микролазера. 

Во время старта РН выполняется отстыков-
ка микролазеров от накачки с использованием 
оптических разъемов оптоволоконного устрой-
ства. Как показывают оценки на основе суще-
ствующей элементной базы, при такой схеме 
зажигания масса дополнительно установлен-
ных элементов системы ЛЗ на РН, включая 
микролазеры и устройства ввода излучения, не 
превысит 15 кг. 

Выводы 
1. По результатам проведенных эксперимен-

тальных работ предложены варианты систем 
ЛЗ топлив кислород–метан и кислород–
керосин для ракетной техники различного 
назначения (ЗУ, РДМТ, газогенераторы, круп-
ногабаритные КС РД) и выявлены рабочие диа-
пазоны топливных смесей, где достигается 
надежное ЛЗ. 

2. В качестве источников воспламенения 
рассмотрены твердотельные микролазеры, для 
которых получены выходные энергетические 
параметры, обеспечивающие воспламенение 
топлива. Определены зоны в КС, работающих 

 
Рис. 8. Схема системы ЛЗ нижних ступеней РН: 

1 и 2 — основные и рулевые КС; 3 — твердотельный микролазер; 4 — наземная стационарная сборка блоков накачки 
 микрочип-лазеров; 5 — оптоволоконный кабель (52 волокна); 6 — разрывное устройство волокна; I и II — первая  

и вторая ступени РН 
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на компонентах кислород–метан и кислород–
керосин, при фокусировке лазерного излуче-
ния, где обеспечивается надежное зажигание. 

3. Разработаны методические рекомендации 
для оптимизации процесса отработки ЛЗ для 
крупноразмерных КС РД. 

4. Впервые в мире показана реализуемость 
ЛЗ на крупноразмерных кислородно-керо-
синовых КС с использованием малогабарит-

ных лазеров, размещаемых непосредственно  
на КС. 

5. Предложена схема перспективной систе-
мы ЛЗ нижних ступеней РН, основанная на 
применении устанавливаемых на КС твердо-
тельных импульсных микролазеров с волокон-
ной доставкой излучения накачки к ним от 
станции полупроводниковых лазеров, стацио-
нарно расположенной на стартовом комплексе.
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