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От а в т о р о в

Теория авиаци онны х д ви гател ей  и зл о ж ен а  в учебни ках  [6, 8, 
12, 18, 22, 29 и 30], которы е играю т в аж н у ю  роль в подготовке 
квали ф и ц и рован н ы х  кадров , р або таю щ и х  в области  п р о ек 
тирования, доводки  и эк сп луатац и и  авиационны х д в и г а те 
лей.

В у казан н ы х  учебни ках  теория  к а ж д о го  типа д ви гател я  и з л а 
гается  отдельно, а з а  основу принят  простейш ий д ви гател ь  — 
Т Р Д .  Т акой  принцип и зл о ж ен и я  с л о ж и л ся  исторически и имеет, 
конечно, определенны е преимущ ества . О д н ако  он не свободен и 
от недостатков, таких, к а к  неи збеж н ы е повторения, увеличение 
объ ем а  излагаем ого  м а те р и а л а ,  недостаточн ая  полнота о свещ е
ния теории двухконтурны х ту р бореакти вн ы х  двигателей , к о то 
рые получили в н астоящ ее  врем я  н аи более  ш ирокое р а с п р о с т р а 
нение и определяю т «качественно новый этап  разви ти я  а в и а ц и 
онных силовы х установок» [31 ] .  П о это м у  на к а ф е д р а х  теории 
д вигателей  авиационны х вузов не п р ек р ащ аю тся  поиски новых 
методов и зл о ж ен и я  м атер и ала ,  а последние 10... 15 лет  они и н 
тенсиф ици ровали сь  в связи с новыми зад ач ам и , которы е ст а 
вит Н Т Р  перед высшей школой.

З а  это врем я в К уА И  р а зр а б о т а н а  и ап р о б и р о ван а  в учебном 
процессе м етодология, согласно которой основные р азд ел ы  к у р 
са теории газотурбин ны х д ви гател ей  (рабочий процесс, т е р м о г а 
зодинам ический  ан ализ , выбор п арам етров ,  совм естн ая  работа  
узлов и х арактери сти ки  Г Т Д ) обобщ ены  д л я  д вигателей  различ- 
личных типов и схем, а за  основу при нят  Т Р Д Д  к а к  н аи более  
общий тип д в и гател я  (другие дви гатели  р ассм атр и в аю тся  как  
частны е слу чаи ) .  Т акой  подход п озволяет  провести четкий с р а в 
нительный ан а л и з  р азли чн ы х  двигателей , увидеть  общ ие д л я  них 
закономерности , вы делить присущ ие им особенности.

Р а зр а б о та н н ы й  курс п лани руется  и зд ать  в двух  книгах. 
В п р ед л агаем о й  (первой) книге излож ен ы  основные за к о н о м е р 
ности рабочего  процесса, методы терм огазодин ам и ческого  а н а 
л и за  и некоторы е вопросы теории вы бора  п ар ам етр о в  Г Т Д  
П ять  типов Г Т Д  (Т Р Д Д ,  Т Р Д ,  Т В Д , Т Р Д Д Ф  и Т Р Д Ф )  в соот
ветствии с особенностями рабочего  процесса разделен ы  на две 
группы,
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К  первой группе отнесены три основных типа Г Т Д — Т Р Д Д  
без смеш ения потоков, Т Р Д  и Т В Д  ( Т В а Д ) ,  которы е р аботаю т  
по ци клу  с подводом теп л а  при р — const,  их рабочий процесс 
н аи более  просто описы вается  «методом работы  цикла» . П р и  и зу 
чении этих дви гателей  п р ео б р азо ван и е  тепловой  энергии в р а б о 
ту передви ж ен и я  летательного  а п п ар а т а  рассм атр и в ается  в два  
этапа. В н ач ал е  ан ал и зи р у ется  п реобразован и е  тепловой энергии 
в механическую , т. е. дви гатель  рассм атр и в ается  к а к  теп ловая  
м аш и н а  (гл. 5 ) ,  а затем  — п реобразован и е  механической эн ер
гии в полезную работу  п ередвиж ен ия  летательного  ап п арата ,  
т. е. д ви гатель  рассм атр и в ается  к а к  д в и ж и тел ь  (гл. 6). В гл. 7 
введены общ ие критерии эффективности  дви гателя ,  а н а л и зи р у 
ется зависимость удельной  тяги  и этих кри тери ев  от п арам етров  
рабочего процесса, от внеш них условий и от других факторов.

Ко второй группе относятся  в основном турбореакти вн ы е  д в и 
гатели  с ф о р саж н ы м и  к а м е р а м и  (Т Р Д Д Ф  и Т Р Д Ф ) ,  описание 
рабочего  процесса  которы х «методом работы  ци кла»  неп рием 
лем о сложно. К  этой ж е  группе отнесен Т Р Д Д  со смешением 
потоков, поскольку  он т а к ж е  явл яется  дви гателем  со слож ны м  
рабочим  циклом. Р аб о чи й  процесс этих дви гателей  ц е л е с о о б р а з 
но описывать с помощ ью  ун и версальн ого  «метода те р м о га зо д и 
намического ан ал и за» .  П о это м у  гл. 8 посвящ ена м етодам  т е р м о 
газоди нам ического  р асчета  и а н а л и за  п ар ам етр о в  ГТД, а в гл. 9 
и зл агаю тся  основные законом ерности  рабочего  процесса т у р б о 
реактивн ы х дви гателей  с ф о р саж н ы м и  ка м е р а м и  и со см еш ен и
ем потоков.

В гл. 10 и зл о ж ен ы  некоторы е вопросы теории вы бора  п а р а 
метров газотурбин ны х двигателей , п р едназначенны х  д л я  работы  
в качестве  силовых устан овок  дозвуковы х самолетов.

Г лавы  5, б и 7 составляю т вторую часть  п редлагаем ого  у ч еб 
ного пособия, к о то р ая  н азы вается  «Основные законом ерности  
рабочего процесса авиационны х газотурбин ны х д вигателей  без 
ф о р саж н ы х  кам ер» . Г л ав ы  8, 9 и 10 —■ третью  его часть «О со
бенности рабочего  процесса д вигателей  с ф о р саж н ы м и  к а м е р а 
ми и со смешением потоков. Т ерм огазодин ам ический  ан а л и з  и 
выбор п ар ам етр о в  ГТД». П е р в а я  часть  учебного пособия « Р а б о 
чий процесс воздухозаборн и ка ,  выходного устройства и кам еры  
сгорания. И х  характери сти ки »  содерж и т  только  контрольны е 
вопросы и зад ач и  (гл. 2, 3 и 4 ) .  Н ебольш ой  объем  книги не по 
зволил  поместить основной м атер и ал  по этой теме (к том у ж е  
методические р а зр а б о т к и  авторов ее не к а с а ю тс я ) ,  а сохран е
ние этих гл ав  в р убри кац и и  позволяет  и зб е ж а ть  несовпадения 
нумерации глав  в учебном пособии и в курсе лекций. П е р в а я  
гл а в а  учебного пособия — вводная. О на посвящ ена  р ассм о тр е 
нию принципа действия и к л асси ф и кац и и  реактивн ы х д в и г а те 
лей.

Т акой  подход к и злож ен и ю  м а те р и а л а  — одна из особеннос
тей данного  учебного пособия. В а ж н о  т а к ж е  то, что книга  н а 
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писана с учетом новых задач ,  которые поставлены  научно-тех
нической револю цией перед  высшей ш колой, -— это проблем ы  
р азви ти я  творческих способностей студентов, повы ш ения к а ч е 
ства знаний, эф ф ективности  учебного процесса. Д л я  реш ения 
этих з а д ач  необходимо р ад и к ал ь н о  изменить о р ган и зац и ю  у ч еб 
ного процесса, формы  и методы обучения. Учебный процесс 
д олж ен  быть о рганизован  в соответствии с принципом: сущность 
обучения в вузе — хорош о о р ган и зо в ан н ая  сам о сто ятель н ая  р а 
бота студентов [35].

В соответствии с этим принципом построен учебный процесс 
по теории В Р Д  (при лож ение  1): п ред п олагается  с а м о с то я т е л ь 
ное изучение основных р азд ел о в  курса  под систематическим 
контролем  и п а р ал л ель н о е  реш ение р азли ч н ы х  по объем у  и 
слож ности  за д ач  (составлены  138 контрольны х вопросов и 66 
задач ,  которы е вместе с вы водам и  при водятся  к  к а ж д о й  теме 
учебного п о с о б и я ) .

С целью  научить студента прим енять  полученные знан и я  д л я  
реш ения более крупны х з а д ач  р а з р а б о т а н а  к урсовая  работа  
«Основные законом ерности  рабочего  процесса  и проектный т е р 
могазоди нам ический  расчет  ГТ Д » (при лож ение  2 ) ,  главны м  со
д ер ж ан и ем  которой (кром е собственно вы полнения расчетов  в 
диалоговом  р еж и м е  на Э В М ) я в л яется  р а з р а б о т к а  методики 
проектного расчета  д в и гател я  и тер м огазодин ам и чески й  ан али з  
полученных результатов . Ч тобы  д ать  студенту возм ож н ость  с а 
м остоятельно р а зр а б о т а т ь  м етодику  расчета  газотурбин ного  д в и 
гател я  задан ного  типа и схемы (а в качестве  прототипа з а д а е т 
ся один из 50 современных Г Т Д ) ,  эти методы специально а д а п 
тированы  и допущ ено отступление от принятой ф орм ы  и з л о ж е 
ния м а те р и а л а :  методы р асчета  дви гателей  опи сы ваю тся  в 
гл. 8 не обобщ енно, а только  д л я  частного случая  простейшего 
одновального  Т Р Д .  П р и н я т а я  м етодология  ориентирует  студен 
та  на неш аблонное вы полнение курсовой работы, способствует 
развитию  его творческих способностей. Особое вним ание  в к у р 
совой работе, к а к  и в соответствую щ их р а з д е л а х  учебного посо
бия, уд еляется  м етодам  терм огазодин ам и ческого  ан ал и за  
п ар ам етр о в  проектируемого  ГТ Д , поскольку  освоение этих 
методов — клю ч к пониманию  и усвоению теории 
ГТД.

В целом книга  — обобщ ение р азработок ,  которы е явл яю тся  
результатом  многолетних поисков, нап равлен н ы х  на соверш ен
ствование методов и зл о ж ен и я  теории двигателей , повыш ение 
эф ф ективности  учебного процесса и качества  знаний. О на н а п и 
сана  на основе а н а л и за  и систем атизац ии  изданн ы х по этому 
вопросу учебников и учебных пособий, на м а те р и а л а х  прочи тан 
ных авто р ам и  лекций.

Авторы в ы р а ж а ю т  признательн ость  акад ем и к у  Н. Д . К у зн е 
цову, профессору С. М. Ш л я х т е н к о  и профессору Е. Д . 
С т е н ь  к и н у ,  которые взяли  на себя труд  прочитать  работу
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в рукописи й с д ел ал и  полезны е зам ечан ия , а т а к ж е  коллегам  по 
научной и педагогической работе.

Авторы б л а го д а р я т  Н. Ф. С и д о р е н к о ,  В.  В.  М о с о у л и -  
н а ,  А.  А.  М о с с о у л и н а  и А.  Я.  Д м и т р и е в а  за  больш ую  
техническую  помощь в создании книги.



Основные условные обозначения

V n — скорость полета, м /с  
Н  — высота полета, км 
М — число Маха (отношение ско

рости потока к скорости звука) 
X — приведенная скорость (отно

шение скорости потока к кри
тической скорости звука) 

а — скорость звука, м /с  
с — скорость потока, м /с  
р  — давление, Па (кПа)
Т  — температура, К 
Р  — тяга двигателя, Н (кН)

Яуд — удельная тяга двигателя,
Н -с/к г  (к Н -с/к г):

Р уд =  ,
P yn.Gl ~  Р  1@  I 

Суд — удельный расход топлива, 
к г /Н - с (кг/кН -ч)

N  — мощность, Вт (кВт)
С е — удельный расход топлива 

Т В Д , Т В аД , к г /В т-с
(кг/кВ т-ч)

М  — масса, кг
удв — удельный вес двигателя 

■Гдв. Р -  удельная масса двигателя,
к г /Н  (кг/кН ) 

f  j, — суммарная удельная масса топ
лива и двигателя, кг/Н  
(кг/кН )

(лдв — удельная масса конструкции 
двигателя, с 

— степень повышения давления 
во входном устройстве при 
изэнтропическом торможении 

S  — стоимость, руб 
л* — степень повышения давления 

в компрессоре

— суммарная степень повышения 
давления

— суммарная степень повыше
ния давления в компрессоре 
и вентиляторе внутреннего 
контура

л* — степень понижения давления 
в турбине

лс — располагаемая степень рас
ширения газа в сопле

L — удельная работа, Д ж /к г  
(кД ж /кг)

Q0 — располагаемая химическая 
энергия топлива, приходяще
гося на 1 кг воздуха 

Qj — тепло, подведенное к 1 кг 
рабочего тела в камере сго
рания, Д ж /к г  (кД ж /к г)

Q2 — тепло, отданное в атмосферу 
одним кг выхлопных газов, 
Д ж /к г  (к Д ж /кг) 

i  — энтальпия, Д ж /к г  (кД ж /кг) 
7j — коэффициент полезного дей

ствия

m  — степень двухконтурности 

-г — коэффициент, характеризую
щий распределение энергии 
между контурами 

G — массовый расход, к г/с



4 j_ l — коэффициент, характеризую
щий изменение массы рабоче
го тела между сечениями 
i  и J: ч/ _ 1 =  G i/G f  (индекс /  
опускается, если он обозна
чает сечение на входе в комп
рессор ВХ) 

чг — коэффициент, характеризую
щий изменение массы воздуха  
между сечениями г и вх 

F  — площадь проходного сече
ния, м2 

р — плотность, кг/м 3 
д т — отношение расхода топлива 

к расходу воздуха, проходя
щего через камеру сгорания 

а — коэффициент избытка воздуха  
a s — коэффициент избытка воздуха 

в форсажной камере 
L q — теоретически необходимое ко

личество воздуха для пол-

И н д

* — параметры заторможенного по
тока 

в - -  винт 
в — воздух  

В Д  — каскад высокого давления 
г — газ 

дв — двигатель 
е  — эффективный

ж .ц  — жизненный цикл 
ид — идеальный 

к — компрессор 
кан — канал наружный 
к.н — коммерческая нагрузка 
кр — крейсерский 

к.с — камера сгорания 
Н Д  — каскад низкого давления 

о — общий
О — параметры взлетного режима 

в САУ на уровне моря при
мп = о

отб — отбор 
opt — оптимальный 

п — полетный

ного сжигания 1 кг топ
лива

L n — дальность полета, м (км)
R  — универсальная газовая по

стоянная, Д ж /(к г -К )  
к ,  к г — показатель изэнтропы для 

воздуха, газа 
°Р ' срг — удельная теплоемкость для 

воздуха, газа, Д ж /(к г-К )  
(кД ж /кг- К) 

т к р — численный коэффициент 
в уравнении расхода, 
(к г -К /Д ж )0’5 ; 
т  =  0 ,0405кр
(для воздуха), 
т кр.г =  0 ,0397  
(для газа) 

a — коэффициент восстановле
ния полного давления 

срс — коэффициент скорости ре
активного сопла

е к с ы

пл — планер
пр — предельный, приведенный 

п.с — подпорные ступени 
р — расширение 
с — сопло, секундный 

с.а  — сопловой аппарат 
СД — каскад среднего давления 
сж — сжатие 
см — смешение 

с .у  — силовая установка 
т — турбина, топливо 

теп — тепловой 
уд — удельный 
ф — форсажная камера
4 — часовой
э — эквивалентный 

эк — экономический 
т  — механический 
г — гидравлический
5 — ИЗЭНТрОПНЫЙ 

2  — суммарный
I — внутренний контур Т Р Д Д  

II — наружный контур Т Р Д Д



О с н о в н ы е  с е ч е н и я  п о т о к а

п — невозмущенныи поток перед дви
гателем

вх — сечение на входе в компрессор 
к — сечение за компрессором 
г — сечение перед турбиной 
т — сечение на выходе из турбины 
ф — выход из форсажной камеры 
с — выходное сечение реактивного 

сопла

с.кр — критическое сечение сопла 
I — выход из внутреннего контура 

Т Р Д Д  (вход в сопло или ка
меру смешения)

II — выход из наружного контура 
(канала) Т Р Д Д  (вход в сопло 
или камеру смешения)

С о к р а щ е н и я

Г ДФ — газодинамические 
функции 

ЛА — летательный аппарат 
СПС — сверхзвуковой пасса

жирский самолет 
САПР — система автоматизи

рованного проектиро
вания

САУ — стандартные атмос
ферные условия 

Т В В Д  (Т В Д ) — турбовинтовентилятор- 
ный (турбовинтовой) 
двигатель

ТВаД
Т Р Д Д Ф

Т Р Д Д

Т РД Д см

турбовальный двигатель
- двухконтурный турбореак

тивный двигатель с фор
сажной камерой

- двухконтурный турбореак
тивный двигатель без сме
шения потоков 
двухконтурный турбореак
тивный двигатель со сме
шением потоков



Введение

Ж и зн ен н ы й  цикл д ви гател я  скл ад ы вается  из его р а з р а б о т 
ки (создан и я) ,  производства  и эксплуатации. С оздается  д в и г а 
тель в моторостроительном  конструкторском  бюро (М К Б )  в 
течение примерно десяти лет. З а те м  новые д вигатели  и зго та в 
л и ваю тся  на серийных за в о д ах  и эксплуати рую тся  в аэр о п о р 
тах  (обычно не менее двух  д ес я т и л е т и й ) .

П роцесс  создан ия  д в и гател я  состоит из трех этапов: проек
тирования, опытного производства  и доводки. П роекти рован и е  
начинается  с чистого листа  бумаги  (в утилитарном  п р ед став л е 
нии) и зак ан чи вается  вы дачей  рабочих чертеж ей. Н а  этом э т а 
пе производится: выбор п арам етров  рабочего  процесса, проект
ный терм огазодин ам и чески й  расчет  и расчет  основных разм еров  
проточной части; согласован ие  узлов, р а зр а б о т к а  эскизной к о м 
поновки, расчет и проектирование  узлов; расчет  х ар актер и сти к  
д ви гател я  и согласован ие  их с заказч и к о м  (самолетны м з а в о 
д о м ) ;  р а зр а б о т к а  рабочей компоновки и выпуск рабочих ч ер 
тежей.

О пытное производство  вклю чает  р а зр а б о т к у  технологии, 
проектирование  и изготовление приспособлений, изготовление 
деталей, сборку узлов  и двигателя .

Д о в о д к а  начинается  с испытания первого опытного о б р азц а  
и закан чи вается  государственны м испытанием, которое удосто 
веряет  готовность д в и гател я  к эксплуатации. Н еобходимость 
доводки  обусловлена  тем, что м атем атические  модели, исп оль
зуемы е проекти ровщ и кам и , не адекватн ы  процессам, которые 
они описывают. П оэтом у  у ж е  при испытании первого опытного 
о б р азц а  о б н аруж и вается ,  что при зад ан н ы х  п ар ам етр ах  р а б о 
чего процесса в больш инстве  случаев не обеспечиваю тся з а я в 
ленны е (расчетны е) основные дан ны е дви гателя :  например,
удельны й расход  топлива  получается  больш е заявленного , не 
обеспечиваю тся, к а к  правило , прочность д в и гател я  и его н а 
д е ж н а я  рабо та  в течение потребного ресурса. Д о во дк а  является  
наи более  трудоем ким  и п родолж ительны м  этапом  создания  д в и 
гателя ,  в течение которого изготавли ваю тся  и исследуются 
примерно два  десятк а  двигателей . К ром е стендовых, она в к л ю 
чает  т а к ж е  летны е испытания на летаю щ ей  л а б о р ато р и и  и на 
самолете.
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С казан н ы м , конечно, не исчерпы вается  весь цикл работ  но 
созданию  д вигателя . Здесь  перечислены, главны м  образом , р а 
боты, которы е вы полняю тся  непосредственно м етодам и  теории 
д вигателей  или с ш ироким привлечением их.

С ледует  подчеркнуть, что вы сокая  эф ф ективность  э к с п л у а 
тации сам олета  з а к л а д ы в а ет с я  при вы боре п арам етров  д в и г а 
теля, его проектировании и доводке. П ричем  п роблем а вы бора 
п арам етров  — одна из наиболее  слож ны х на этапе  п роекти ро
вания  — реш ается  преимущ ественно м етодам и  теории д в и г а 
телей.

В процессе проектирования  и создан ия  д в и гател я  возникает  
много других проблем (некоторые из них будут затронуты  в 
гл. 10), которые реш аю тся  т а к ж е  с ш ироким привлечением у к а 
занны х методов.

Т аким  образом , при создании д ви гател я  методы теории д в и 
гателей  играю т роль первой скрипки. И зучению  этих методов 
д о лж н о  предш ествовать  изучение основных законом ерностей  
рабочего  процесса ГТД, которые и злож ены  в предлагаем ом  
учебном пособии.



Г л а в а  i

Принцип действия, 
схемы и удельные параметры 
газотурбинных двигателей

П е р в а я  гл а в а  — вводная . В ней рассм атр и вается  принцип 
действия газотурбин ны х д вигателей  (Г Т Д ) ,  их применение. П о 
принципу действия Т Р Д Д  и Т Р Д  сравниваю тся  с П В Р Д ,  что 
п озволяет  подчеркнуть их основные особенности. В данной г л а 
ве приведены т а к ж е  схемы, основные дан н ы е  и удельн ы е п а р а 
метры  двигателей , а чтобы показать  место Г Т Д  в больш ом се
мействе реактивн ы х двигателей , д а н а  их класси ф и к ац и я .

§  1.1. Т урбореактивны е двигатели: Т Р Д Д  и Т РД

Основные узлы Т Р Д Д  и характерные сечения проточной 
части. Н а рис. 1.1 приведена типичная схема двухконтурного 
д ви гателя ,  на которой п о казан ы  следую щ ие основные узлы: 
воздухозаборн ик  или входное устройство (вх), компрессор н и з
кого д авл ен и я  (К Н Д )  или вентилятор  (в) ,  компрессор вы со
кого д авл ен и я  ( К В Д ) ,  к а м е р а  сгорания (к. с .) ,  турби на  вы со
кого (Т В Д ) и низкого (Т Н Д )  давлен и я ,  наруж н ы й  к а н а л  (кан) 
и реактивн ое  сопло (р. с.). В ентилятор  и турбину  Н Д  н а з ы в а 
ют т у р б о в е н т и л я т о р о м .  Компрессор  В Д , кам ер у  
сгорания  и турбину  В Д  назы ваю т  г а з о г е н е р а т о 
р о м .

В о з д у х о з а б о р н и к  служ и т  д л я  п р ео б р азо ван и я  ки нети
ческой энергии воздуш ного  потока, поступаю щ его в двигатель  
при д ви ж ен и и  летательного  а п п ар ата ,  в потенциальную  эн ер 
гию сж атого  воздуха  и д л я  подвода его к компрессору. К о м 
п р е с с о р  служ и т  д л я  подвода механической энергии к воз
душ н ому потоку и п р еоб разован и я  ее в потенциальную  эн ер 
гию сж атого  воздуха. В к а м е р е  с г о р а н и я  хим ическая  
энергия топ ли ва  п реобразуется  в тепловую  и осущ ествляется  
подвод ее к воздуш н ом у потоку, т. е. обеспечивается  повыш ение 
тем п ературы  рабочего  тела  (рабочим телом н азы ваю т  в о зд у ш 
но-газовый поток, проходящ ий через д в и г а т е л ь ) . Т у р б и н а  
сл у ж и т  д л я  привода компрессора. К а н а л  предн азн ачен  д ля  
подвода воздуш ного потока, вы ходящ его  из вентилятора , к  н а 
р у ж н ом у  соплу. С о п л о  служ и т  д л я  п р ео б р азо ван и я  тепло- 
12
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Рис. 1.1. Схема двухвального Т Р Д Д  с раздельным истечени
ем потоков. Изменение параметров рабочего тела в проточ
ной части внутреннего (—-— ) и наружного (— —  — ) конту
ров

вой и потенциальной энергии рабочего  тела  в кинетическую 
энергию  струи, вы текаю щ ей  из д вигателя .

Сечения на входе и выходе из к аж д о го  у зл а  обозначаю тся  
следую щ им образом :

Я  — сечение невозмущ енного потока перед д вигателем ;
В Х  — на выходе из воздухозаборн и ка  (на входе в к о м 

прессор) ;
К  —  на выходе из ком прессора (на входе в кам ер у  сго

ран и я)  ;
Г  — на выходе из кам ер ы  сгорания  (на входе в ту рби н у) ;  
Т  — на выходе из турбины (входе в с о п л о ) ;
С  — на выходе из сопла;

К Р  — критическое (м иним альное) сечение сопла.
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Рис. 1.2. Схема одновального Т РД . Изменение 
параметров рабочего тела в проточной части 
при М п =  0

Рис. 1.3. Схема П В Р Д . Изменение параметров рабо
чего тела в проточной части



Сечение м еж д у  ком п рессорам и  Н Д  и В Д  обозначается  
в х В Д  ( к Н Д ) ,  а м еж д у  турби нам и  В Д  и Н Д  — г Н Д  (т В Д ) .  
П а р а м е т р ы  наруж ного  контура обозн ачаю тся  индексом II, а 
внутреннего — I.

Т Р Д Д  — слож ны й двигатель . Д р у ги е  типы двигателей  
м ож но рассм атр и вать  к а к  его частны е случаи. Н апри м ер , од- 
новальны й Т Р Д  (рис. 1.2) является , по существу, г а зо ген ер ато 
ром Т Р Д Д .  А если из схемы одновального  Т Р Д  исклю чить 
компрессор и турбину, то получим прямоточный дви гатель  — 
П В Р Д  (рис. 1.3).

Изменение параметров рабочего тела (Т *, ; г \  Т, р, с) в про
точной части основных узлов двигателя. П роцессы  сж а ти я  во з 
духа в воздухозаборн и ке  и компрессоре, подвода теп ла  к р а 
бочему телу  в кам ере  сгорания и расш и рен и я  га за  в турбине и 
сопле весьма сложны. Они соп ровож даю тся  трением, за в и х р е 
ниями, отрывом потока от стенок. П оэтом у  п ар ам етр ы  рабочего 
тела  (например, тем п ер ату р а  га за )  в к аж д о м  сечении д в и г а 
теля обычно не постоянны, а вдоль проточной части они могут 
изм еняться  скачкообразно  (например, в сверхзвуковом  возд у х о 
заб о р н и к е ) .  О днако  в теории воздуш н о-реакти вны х д вигателей  
обычно р ассм атр и ваю тся  осредненные значения  п ар ам етр о в  в 
к аж д о м  х арактерн ом  сечении д вигателя , а изменение их от 
сечения к сечению описывается  плавной  линией.

И зм енени е  тем п ературы  рабочего  т ела  в проточной части 
д ви гател я  целесообразно  оп ределять  с помощ ью у р а в н е н и я  
э н е р г и и  в ф орме теп л о со дер ж ан и я  [I]. Зап и ш ем  его в н а ч а 
ле  д ля  двух произвольны х сечений 1 и 2 (рис. 1.4):

cP T 1 +  ^ - + Q 1 ± L  =  cp T 2 +  ^ -  , (1.1)

где с РТ — теп л о со дер ж ан и е  или энтальпия  рабочего тела  (п р о 
изведение теплоемкости на тем п ер ату р у ) ;  с — скорость пото
ка; Qi — подведенное тепло; L  — подведенная  ( + )  или о тве 
д ен ная  (— ) работа .

Рис. 1.4. К уравнению энергии
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С ум м а эн тальпи и  и кинетической энергии о б озн ачается  срТ* 
и н азы вается  полной энтальпией. Тогда уравнени е  (1.1) мож но 
запи сать  в виде

ср Т г Qi ±  L —  ср Тч. (1Л,а)

П р о ан ал и зи р у ем  уравн ен и е  теп л о со дер ж ан и я  п р и м ен итель
но к у зл ам  Т Р Д Д ,  Т Р Д  и П В Р Д .  Д л я  в о з д у х о з а б о р н и 
к а  L =  0 (м еханическая  р аб о та  не подводится  и не отводится) 
и Qi =  0 (тепло не подводится, потерями теп ла  на о хлаж ден и е  
прен ебрегаем ).  Тогда  д л я  сечений Н  и В Х  получим

П о л н а я  эн тал ьп и я  и п олная  тем п ер ату р а  в возд ухозаборн ике  
не изменяю тся. П о лн ое  давл ен и е  в идеальном  случае  т а к ж е  
сохраняется  постоянным, но в действительности оно сни ж ается  
по д ли не  воздухозаборн и ка  под влиянием  ги дравли ческих  по
терь.

Соотнош ение скоростей потока в сечениях В Х  и Я , а сл едо 
вательн о  и соотношение статических парам етров ,  зависи т  от р е 
ж и м ов  полета сам олета  и от работы  д вигателя . Е сли  скорость 
воздуш ного  потока перед компрессором меньш е скорости поле
та  (Свх<Еп), то стати ч еская  тем п ература ,  согласно уравнению
(1.2), увеличивается  (ГВХ> Г Н). Соответственно увеличивается  
и статическое д авл ен и е  (рвх> р н). Т акое  изменение п а р а м е т 
ров характерно , наприм ер, д л я  р е ж и м а  дли тельн ого  высотного 
полета  (см. рис. 1.1 и 1.3). Если свх> Е п, т. е. в в о зд у х о заб о р 
нике происходит разгон  потока, в том числе в стартовы х у с 
ловиях  при Е п =  0, то д авл ен и е  и тем п ер ату р а  сни ж аю тся  
{Рвх^ри]  Т в х ^ Т н ) ,  CM. рИС. 1.2.

Д л я  к о м п р е с с о р а  уравнени е  энергии (1.1, а ) ,  в ы р а 
ж ен н ое  через полную эн тальпи ю  в сечениях В Х  и К  (см. рис.
1.2), имеет вид

Т а к  к а к  м еханическая  энергия подводится  к  рабочем у  телу 
(L K> 0 ) ,  то его п олная  тем п ер ату р а  повы ш ается  {Т*к >т1Т). 

Соответственно изм ен яется  полное давление. А налогично по
вы ш аю тся  статические тем п ер ату р а  и д авл ен и е  рабочего  тела. 
Скорость потока сни ж ается , что обеспечивается  выбором п л о 
щ ад ей  сечений проточной части  при проектировании ком п рес
сора.

Д л я  к а м е р ы  с г о р а н и я  уравнени е  (1.1, а) п р е о б р а 
зуется  в элем ентарное  уравнени е  теплового б алан са :

V* с*
Г > П  ' г '  I В Х  гт~'>

н 4----— —  С р Т  вх Ч----—  ИЛИ С р Т  н CpTlx. (1.2)

(1.3)

Ср Т к +  Qj == Срг Т г, (1.4)
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из которого видно, что при Q i >  0 имеем Т*г >  Г* . Т Р Д Д ,  к а к  и 
другие воздуш н о-реакти вны е двигатели , получивш ие ш ирокое 
распространение, рабо тает  по терм один ам и ческом у циклу с 
подводом теп ла  при р =  cons t  (по ци клу  Б р а й т о н а ) .  Но это не 
означает, что давлен и е  в кам ер е  сгорания сохраняется  строго 
постоянным. В действительности и полное, и статическое д а в 
ление по дли не  кам еры  сгорания  несколько сн и ж аю тся  в сл ед 
ствие влияни я  ги дравли ческих  потерь и подвода тепла.

Д л я  т у р б и н ы  (см. рис. 1.2) уравнени е  энергии имеет 
вид

сРг 7’г — 7-т =  срг Тт. (1.5)

И з него следует, что полная  тем п ер ату р а  Т*т в турбине с н и ж а 
ется, т а к  к а к  энергия отводится от рабочего тела  (газ совер 
ш ает  р або ту ) .  Соответственно сн и ж ается  полное давление, а 
т а к ж е  статические тем п ература  и д авл ен и е  рабочего  тела . С к о 
рость газового  потока по длине турбины  повыш ается.

Д л я  с о п л а  уравнение  энергии (1.1) приним ает  вид, а н а 
логичный уравнению  (1.2):

с2 с 2
Срг Т  т  —  =  Срг Т  с -| — ИЛИ С рг Т  т =  Срг Г  с (1 -6)

Скорость потока по длине сопла увеличивается , следовательно , 
тем п ер ату р а  Т и давлен и е  р рабочего тела  сни ж аю тся , Т * и 
р* и зм еняю тся  т а к  ж е, как  и по дли не  воздухозаборн и ка  (см. 
рис. 1.2 или 1.3).

Принцип действия П В Р Д , Т Р Д  и Т Р Д Д . И так ,  рабочий п р о 
цесс рассм атр и ваем ы х  дви гателей  скл ад ы в ается  из процессов 
сж а т и я  в воздухозаборн и ке  и компрессоре, подвода теп ла  в к а 
мере сгорания, расш и рения  в турбине и сопле. Хотя процесс  
р а сш и р ен и я  противополож ен процессу  сжатия, однако, б л а го д а 
р я  б о лее  вы сокой  температуре рабочего  тела, при  которой он  
совершается, в двигателе обеспечивается у в е л и ч е н и е  скорости 
истечения газа  из сопла  по ср а вн ен и ю  со скоростью полета. Т а 
ким  образом  изменяется количество движ ения  рабочего  тела, 
пр о хо д ящ его  через двигатель, что, согласно  второму за к о н у  
м еханики ,  сопровождается во зн и к н о ве н и е м  си лы  реакции , к о 
торая и используется к а к  тяговое у с и ли е  — с и л а  тяги. В этом 
и зак л ю ч ается  принцип действия  дви гателей  прямой реакции, к 
которым относятся  р ассм атр и ваем ы е  двигатели .

Особенно четко п рослеж и вается  принцип действия этих д в и 
гателей  на примере п р я м о т о ч н о г о  В Р Д  ( П В Р Д ) ,  у кото 
рого процессы с ж а т и я  и расш и рения  соверш аю тся  практически  
при одинаковы х п ерепадах  давлений. Очевидно, что увеличение 
тем п ературы  рабочего  тела  в кам ере  сгорания  приводит к у в е 
личению скорости его истечения сс по сравнению  с V„. Про- 
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цесс в П В Р Д  невозм ож ен  при Р п =  0, и отсутствие стартовой 
тяги  — главны й недостаток  этого д вигателя .

В т у р б о р е а к т и в н о м  д ви гателе  (Т Р Д )  стар то вая  т я 
га обеспечивается  с помощ ью  турбоком прессора  (турбины и 
ком п рессора) .  П одчеркн ем , что от рабочего  тела  в турбине от
бирается  столько ж е  энергии, сколько  ее подводится к р аб о ч е 
му телу в компрессоре. О д н ако  степень пониж ения д авл ен и я  в 
турбине л  т=Рг / /?т меньш е степени повыш ения д авл ен и я  в 
компрессоре п к =  р к / р вх (опять ж е  б л а го д а р я  более высокой 
тем п ературе  рабочего  т е л а ) .  П оэтом у  полное д авл ен и е  за  т у р 
биной выше полного д ав л ен и я  перед компрессором р т >  р в\  и 
соответственно статическое давл ен и е  выше атмосферного 
рт > рв д а ж е  в стартовы х условиях  работы  д ви гател я  (У п =  0). 
С ледовательно , компрессор, кам ера  сгорания  и турбина ген ер и 
руют газ  вы сокого  д а в л е н и я  (поэтому они и называются га зо 
генератором).

А налогичную функцию  вы полняет  и газогенератор  д в у х 
к о н т у р н о г о  Т Р Д .  Т урбовен ти лятор  предназначен  д ля  пе
редачи  энергии из внутреннего контура  в наруж ны й. (В т у р би 
не Н Д  часть тепловой энергии преобразуется  в м еханическую 
и подводится к вентилятору, с помощ ью  которого эта  энергия 
подводится к рабочем у  телу, в том числе п роходящ ем у через 
наруж н ы й  контур).

Таким  образом , внесенная с топливом энергия подводится в 
Т Р Д Д  не только  к воздуху, проходящ ем у через основной ко н 
тур, но и к дополнительной  массе воздуха, проходящ ей через 
наруж н ы й  контур. Р а сп р ед елен и е  эн ергии  по б о льш ей  массе  
рабочего  тела — гл а в н а я  особенность Т Р Д Д .  Р аспределен ие  
энергии зависи т  в основном от степени двухконтурности 
m  =  G n /G i ,  т. е. от отнош ения расхода  воздуха через наруж ны й 
контур к расходу  через внутренний контур. П р и  уменьш ении 
степени двухконтурности х арактери сти ки  Т Р Д Д  при бли ж аю тся  
к харак тер и сти кам  Т Р Д . П р и  ш =  О Т Р Д Д  п реобразуется  в 
Т Р Д , т. е. турбореакти вн ы й  двигатель  явл яется  частны м сл у ч а 
ем двухконтурного. Д а л е е  будет показано , что и турбовинтовой 
двигатель  м ож но р ассм атр и в ать  как  частный случай Т Р Д Д  с 
высокой степенью двухконтурности. С ледовательно , дву х ко н 
турный д ви гатель  м ож но рассм атр и вать  к ак  общий тип 
ГТД.

И так , принцип действия  Т Р Д  и Т Р Д Д  аналогичен  принципу 
действия П В Р Д .  Н ал и ч и е  га зо ген ератора  обеспечивает  ту р б о 
реактивн ом у дви гателю  стартовую  тягу  и более высокие т яго 
вые и экономические х арактери сти ки  на небольш их скоростях 
полета по сравнению  с х ар ак тер и сти кам и  П В Р Д .  А б лаго д ар я  
распределен ию  энергии по больш ей м ассе  рабочего  тела  на 
двухконтурном д ви гателе  (по сравнению  с одноконтурным) 
обеспечивается  более в ы с о к а я  э к о н о м и ч н о с т ь  на
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этих скоростях  полета. В этом и закл ю чается  о с н о в н о е  
п р е и м у щ е с т в о  двухконтурны х двигателей.

Применение П В Р Д , Т Р Д  и Т Р Д Д . П р я м о т о ч н ы е  в о з -  
д у ш  н о -p е а к т и в н ы е  дви гатели  применяю тся к а к  силовые 
установки  л етательн ы х  апп аратов , главны м  образом  военного 
назначения. Н а  больш их сверхзвуковы х скоростях полета они 
имеют р яд  принципиальны х преимущ еств перед другим и В Р Д . 
С применением водорода этот д ви гатель  м о ж ет  рабо тать  на ги- 
перзвуковы х скоростях  полета. П оэтом у  П В Р Д  — двигатель  
будущего.

Т у р б о р е а к т и в н ы е  д ви гател и  до последнего времени 
ш ироко прим енялись в качестве  силовых устан овок  самолетов. 
Н апри м ер , на первом в мире советском п ассаж и рск ом  р е а к т и в 
ном сам олете  ТУ-104 эк сп л у ати р о вался  одновальны й Т Р Д  
РД -ЗМ .

П о  сравнению  с порш невыми, турбореакти вн ы е  дви гатели  
позволяю т р азви ть  больш ую  тягу, имею т меньш ую  удельную  
массу, д л я  них х арактерн о  благопри ятн ое  изменение тяги по 
скорости полета. Этими основными преи м ущ ествам и  о б ъ я с н я 
ется тот факт , что в пятидесяты е годы в авиаци и  на смену 
порш невым дви гател ям  приш ли реактивные. Н и зк а я  эконом ич
ность на дозвуковы х скоростях  полета — главны й недостаток 
Т Р Д .

Д в у х к о н т у р н ы е  д ви гател и  к а к  силовые устан овки  м а 
гистральны х сам олетов  вы теснили Т Р Д  и получили в н а с т о я 
щее врем я наиболее  ш ирокое распространение.

Схемы Т Р Д Д . Д вухкон турн ы е  дви гатели  вы полняю тся в ос
новном двухвальн ы м и, а т а к ж е  трехвальн ы м и. Н али ч и е  двух 
контуров, двух  (или трех) к аск адов  ком прессора и соответст
венно турбины обусловило м н огообразие  схем р а с с м ат р и в а е 
мых двигателей . Схему, приведенную  на рис. 1.1 (двухвальн ы й 
Т Р Д Д  с д ву х каскад н ы м  компрессором и разд ел ьн ы м  истечени
ем потоков из наруж ного  и внутреннего кон туров) ,  м ож но счи
тать  классической. П о  этой схеме выполнен первый в С С С Р  
двухконтурны й двигатель  Д -20П . Д в и га те л и  такой  схемы п р и 
меняю тся, кроме того, со смешением потоков наруж ного  и 
внутреннего контуров. П о  этой схеме выполнены, например, 
дви гатели  Д-30, Д-ЗОКУ и Д-ЗОКП генерального  конструктора  
П. А. С оловьева, которые эксплуати рую тся  соответственно на 
сам о л етах  ТУ-134, И Л -62М  и ИЛ-76.

Ш ирокое  распространение  получили двухконтурны е двух- 
вал ьн ы е  д вигатели  со смешением потоков, с д ву х каскад н ы м  
компрессором  и подпорными ступенями (рис. 1.5). П о  такой 
схеме выполнены дви гатели  НК-8-4, Н К-8-2У  и Н К -86  ге н е р а л ь 
ного конструктора  Н. Д . К узнецова, которые эксплуати рую тся  
на сам олетах  И Л -62, ТУ-154 и И Л-86. П ри м ен ен и е  подобных 
ступеней объясн яется  в основном стремлением  получить э ф ф е к 
тивны е дви гатели  разной тяги на б азе  одного газогенератора .



Рис. 1.5. Схема двухвального Т Р Д Д  с подпорными ступенями и сме
шением потоков наружного и внутреннего контуров

Н а рис. 1.6. п ок азан а  схема трехвальн ого  Т Р Д Д  с т р е х к а с 
кадны м компрессором, в котором наиболее  раци онально  реш е
ны проблемы, связанны е с обеспечением устойчивой работы 
д ви гател я  при высокой степени повыш ения д авл ен и я  ком п рес
сора. П о  этой схеме выполнены, например, дви гатели  Д -36  и 
Д-18, которые эк сплуати рую тся  соответственно на сам олете  
Як-42 и на самом больш ом в мире советском грузовом с ам о л е 
те Ил-124 (« Р у сл ан » ) ,

Д вухкон турн ы е  дви гатели  с раздельн ы м  истечением пото
ков могут вы полняться  с коротким наруж н ы м  контуром (см. 
рис. 1.6).

Д л я  всех перечисленных схем х арактерн о  переднее р асп о 
лож ени е  вентилятора . Н о сущ ествую т двухконтурны е д в и гате 
ли с задним  располож ен ием  вентилятора  (рис. 1.7). В двига-

*г с«
I Г

(* т  (к сю (тВ1) ш )
Рис. 1.6, Схема трехвального Т Р Д Д  с коротким наружным каналом 
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в х й  К Е  С Е

Р ис 1.7. Схема Т Р Д Д  с задним расположением вентилятора

телях  этой схемы лоп атки  вентилятора  наруж ного  контура р а с 
полагаю тся  над  л о п атк ам и  отдельной турбины, о б р азу я  с ними 
одно целое — турбовентиляторную  приставку. Т а к а я  п р и став 
ка  к одноконтурному Т Р Д  п р ео б р азу ет  его в двухконтурны й. 
Д в и га те л и  с турбовентиляторной  приставкой  появились в п я 
тидесяты х годах  на базе  хорош о зар еко м ен д о вавш и х  себя се 
рийных Т Р Д .  Они обеспечили существенное сниж ение  уд ел ьн о 
го расхода  топлива  и повыш ение эффективности  эксплуатац ии .

П о одновальной  схеме двухконтурны е двигатели , к ак  п р а 
вило, не выполняю тся. И звестен , однако, ф р анцузский  д в и г а 
тель М-53, выполненный по одновальной схеме.

§ 1.2. Турбовинтовы е (Т В Д ), 
турбовинтовентиляторны е (ТВВД ) 
и турбовальны е (Т В аД ) двигатели

Т урбовинтовые, турбови нтовен ти ляторны е и турбовальн ы е  
дви гатели  — это так и е  тепловы е маш ины , в которых бо льш ая  
часть полезной тепловой энергии п реобразуется  в турби не  в м е
ханическую  работу  и отводится потребителю  и на привод к о м 
прессора.

Если полезная  мощ ность отводится  на привод самолетного  
винта, то такой  двигатель  будет т у р б о в и н т о в ы м  или 
т у р б о в и н т о в е н т и л я т о р н ы м .  (В ин товен ти лятором  н а 
зы ваю т  высоконапорны й винт, специально спроф илированны й 
д л я  эф ф ективной  работы  при больш их дозвуковы х скоростях
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Н ВХ К  г Т  с
Рис. 1.8. Схема одновального Т В Д . Изменение пара
метров рабочего тела в проточной части

полета ) .  В остальн ы х случаях  двигатель  будет т у р б о в а л ь -  
н ы м. Т В а Д  ш ироко прим еняю тся  в качестве  силовых у стан о 
вок вертолетов, речных и морских судов, д л я  назем ного  т р а н 
спорта, на компрессорны х газо п ер екач и ваю щ и х  стан циях  м а 
гистральны х газопроводов, пиковых тепловы х электростанци ях , 
а т а к ж е  в качестве  вспом огательны х силовых устан овок  (В С У ), 
при м ен яем ы х на современных сам олетах  и вертолетах  д ля  
пуска основных двигателей , д л я  питания системы кондициони
рования, привода  эл ектроген ератора  и другого всп о м о гател ь 
ного оборудовани я  (В С У  состоит из м ал о р азм ер н о го  Т В а Д  и 
агрегатов  д ля  отбора от него механической энергии или с ж а т о 
го воздуха) .

С ледовательно , по н а зн а ч ен и ю  Т В Д  ( Т В В Д )  являет ся част
ным случа ем  т урбовального двигателя.

П рин цип  действия Т В Д  и изменение п арам етров  рабочего 
тела  по длине проточной части (рис. 1.8) аналогичны  при н ц и 
пу действия и изменению  п арам етров  рабочего  тела  основ
ного (внутреннего) контура Т Р Д Д .  Но в Т В Д  часть  м еханиче
ской энергии, отби раем ой  от турбины, передается  не в н а р у ж 
ный контур, а на привод винта (через р еду к то р ) ,  с помощью 
которого об р азу ется  тяга . Винт в дан ном  случае  играет  роль 
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вентилятора  наруж ного  контура, н турбовинтовой двигатель , 
следовательно, молено рассм атр и вать  к а к  частный случай 
Т Р Д Д  с высокой степенью двухконтурности (ш =  60...100).

С и л о вая  у стан о вка  сам олета  с Т В Д  состоит из трех  а г р е га 
тов: винта, редуктора  и собственно дви гателя .  Тяга  р а з в и в а 
ется главны м  образом  винтом (90% и более) и только  н еболь
ш ая  ее часть — собственно двигателем . Т аки м  образом , Т В Д  с 
винтом явл яется  силовой установкой  смеш анной тяги. Т В В Д  
по принципу действия не отличается  от Т В Д .

П о п р и н ц и п у  действия т урбовальны й двигатель является  
частным случаем  Т В Д .  В этом случае вся полезно и сп ользуем ая  
тепловая  энергия преобразуется  в турбине в механическую  р а 
боту. Выходное устройство такого  д в и гател я  вы полняется  диф- 
ф узорным, что и позволяет  наиболее  полно осущ ествить у к а 
занное п реобразован и е  энергии и ум еньш ить  потери ки нетиче
ской энергии с вы хлопны ми газам и . С татическое  д авл ен и е  и 
тем п ература  рабочего  тела  в выходном устройстве у в ел и ч и в а 
ются, а скорость сн и ж ается  (рис. 1.9). Т урбовальн ы й д в и г а 
тель, следовательно , — н е р е а к т и в н ы  й.

Рис. 1.9. Схема турбовального двигателя со свободной  
турбиной. Изменение параметров рабочего тела в про
точной части
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Р ис. 1.10. Схема двухвального Т В Д  с двухкаскадны м  компрессором

Н а  рис. 1.8 и 1.9 приведены т и п и ч н ы е  схемы Т В Д  и 
Т В а Д :  о д н о ва льн о го  Т В Д  и д в у х в а л ь н о г о  Т В а Д  со свободной  
турбиной. П е р в а я  схема наиболее х а р а к т е р н а  д ля  двигателей, 
с л у ж ащ и х  силовыми устан овкам и  самолетов. П о  этой схеме был' 
выполнен, например, самы й мощ ный в мире советский ту р б о 
винтовой д ви гатель  Н К - 12, который у стан ав л и в ал ся ,  в частн о
сти, на сам олетах  Т У -114. П о  второй схеме в основном вы п о л 
няю тся Т В а Д , сл у ж а щ и е  к а к  СУ вертолетов, морских и 
речных судов, пром ы ш лен ны е СУ. П о  этой схеме выполнен, н а 
пример, д ви гатель  Д -25В, который эксплуати руется  на в ерто 
лете  Ми-6, многие годы он был непревзойденным по мощности.

Схема Т В а Д  со свободной турбиной, выходной вал  которой 
выводится вперед, у н и в е р с а л ь н а ,  применяется  на д в и 
гателях , которые эксплуати рую тся  к ак  на вертолетах , т а к  и на 
самолетах .

Т В Д  к а к  СУ сам олетов  вы полняю тся, кроме того, по двух- 
вальной схеме с д ву х к аск ад н ы м  компрессором  (рис. 1.10). 
В этом случае мощ ность на привод винта отби рается  от т у р б и 
ны низкого давлен и я ,  ко то р ая  приводит т а к ж е  и ком п рес
сор Н Д .

В последнее врем я появились т р е х в а л ь н ы е  Т В а Д  с 
двухкаскадн ы м  компрессором и свободной турбиной (рис. 1.11). 
П рим енен ие  д в у хкаскад н ого  ком прессора позволяет  решить 
проблему обеспечения устойчивой работы  ком п рессора  при вы 
сокой степени повы ш ения давлен ия .

Т урбовальн ы е  м а л о р а з м е р н ы е  двигатели , особенно 
ВСУ, вы полняю тся  по различны м  схемам. Их многосхемность 
явл яется  следствием небольш ого расхода  рабочего  тела  
(3...1 к г /с  и м еньш е).  Осевые ком прессоры с таки м  расходом 
воздуха имели бы недопустимо м алую  высоту л оп атки  послед
ней ступени, что привело бы к увеличению  относительного р а 
диального  за зо р а  и потерь в нем. П оэтом у м ал о р азм ер н ы е  д в и 
гатели  в больш инстве случаев  вы полняю тся  с центробеж ны м и
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Рис. 1.11. Схема трехвального Т В аД  с двухкаскадным компрессором и сво
бодной турбиной

и осецентробеж ны м и ком прессорам и, в которых н ап равлени е  
дви ж ен и я  потока изм ен яется  на 90°. П р и  небольш ом расходе 
воздуха  нап равлен и е  д в и ж ен и я  потока легко изменить на 180° 
и д а ж е  на 360° без больш их потерь полного давлен и я .  Это 
обусловило применение петлевых кам ер  сгорания, что п о зв о л и 
ло ум еньш ить  длину д вигателя , с д ел ать  конструкцию к о м п а к т 
ной, а следовательно , и более ж есткой . Н екоторы е схемы ВСУ 
приведены на рис. 1.12...1.14 [43].

Н а  рис. 1.12 п ок азан а  схема одновальной ВСУ с ц ен тр о б еж 
ным компрессором, петлевой кам ерой  сгорания  и осевой т у р б и 
ной. Т аки е  ВСУ сл у ж а т  д л я  отбора механической энергии (н а 
пример, д л я  привода ген ератора)  и сж атого  воздуха и н а з ы в а 
ются у н и в е р с а л ь н ы м и .  У к а за н н а я  ВСУ вы полнена по 
схеме с дополнительны м  компрессором, который применяется  
специально д ля  подачи потребителю  сж ато го  воздуха. П о л у ч и 
ли распространение  ВСУ, сл у ж а щ и е  только  д ля  отбора  м е х а 
нической энергии; в этом случае  в схеме отсутствуют доп олн и 
тельный компрессор и трубопроводы  д л я  отбора воздуха.

С хема уни версальн ой одновальной ВСУ с двухступенчаты м 
цен тробеж ны м  компрессором, тангенци альн ой  ин дивидуальной  
трубчатой  кам ерой  сгорания  и центрострем ительной  турбиной

Рис. 1.12. Схема одно
вальной ВСУ с центро
бежным компрессором, с 
петлевой камерой сгора
ния, осевой турбиной и 
с дополнительным комп
рессором
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Р ис i 1.13. Схема одновальной 
ВСУ с двухступенчатым центро
бежным компрессором, с инди
видуальной камерой сгорания и 
центростремительной турбиной

п о к азан а  на рис. 1.13. Т а к а я  ВСУ служ и т  д л я  привода э л е к т р о 
генератора  (на схеме он не показан )  и вы работки  сж атого  воз
духа, который отби рается  на участке м еж д у  компрессором и 
к ам ерой  сгорания.

В последнее время п ред ъ являю тся  более ж естки е  тр еб о в а 
ния к экономичности ВСУ, что привело к услож нен ию  их схем. 
П ояви ли сь  д в у х в а л ь н ы е  ВСУ с д ву х каскад н ы м  ком п рес
сором (рис. 1.14). В приведенном на схеме случае воздух о тб и 
р ается  за  компрессором Н Д , а мощ ность — от к а с к а д а  ВД. 
Сопловой а п п ар а т  турбины Н Д  вы полняется  регулируемым, 
чтобы .обеспечить отбор мощности при постоянной частоте  в р а 
щения ротора ВД.

Г л а в н о е  п р е и м у щ е с т в о  турбовинтовых двигателей  
перед Т Р Д  и Т Р Д Д  — значительно меньш ий расход  топлива  на 
небольш их дозвуковы х скоростях  полета (VC =  500...650 к м /ч ) ,

Рис. 1.14. Схема двухвальной ВСУ с двухкаскадным  
компрессором, с кольцевой противоточной камерой 
сгорания и осевой турбиной
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их недостаток — сниж ение к.п.д. воздуш ного винта на о ко л о 
звуковых скоростях  полета, что д ел а е т  применение Т В Д  н еэф 
фективным. К роме того, силовая  устан овка  с Т В Д  более с л о ж 
ная, поскольку вклю чает  ещ е винт и редуктор. Все это и обус
ловило  необходимость зам ены  турбовинтовых д вигателей  д в у х 
контурны ми па всех м аги стральн ы х  сам олетах , а т а к ж е  на н е 
которых сам олетах  местных воздуш ны х линий.

В настоящ ее  время в условиях  энергетического кризиса , 
когда стоимость топлива  повысилась, ведутся  интенсивные р а 
боты по созданию  винтовентиляторов, обеспечиваю щ их высокий 
к.п.д. при больш их дозвуковы х скоростях полета (К п~ 8 0 0  
к м /ч ) .  В интовентилятор за н и м ае т  промеж уточное полож ение 
м еж ду  винтом Т В Д  и вентилятором  Т Р Д Д  по диам етру , с те 
пени повыш ения д авл ен и я  и частоте  вращ ения . С оответствен
но и Т В В Д  занимает промежуточное полож ение меж ду Т В Д  и 
Т Р Д Д ,  в том числе по степени двухконтурности. Р а з р а б а т ы в а 
ются Т В В Д  различны х  схем. Д л я  обеспечения высокой степени 
повыш ения д авл ен и я  компрессор этих д вигателей  д олж ен  быть, 
по-видимому, д вухкаскад н ы м . Д л я  ум еньш ения передаточного 
отнош ения в редукторе  с целью ум еньш ения его массы д в и г а 
тель ц елесообразн о  вы полнять  но схеме со свободной т у р б и 
ной. П р е д с т а в л я ет  интерес схема д ви гател я  без редуктора  с 
задним  располож ен ием  винтовентилятора. Н еобходимо, кроме 
того, реш ить проблему уменьш ения ш ума и сниж ения стоим о
сти эксп луатац и и  Т В В Д . Ожидается, что в 90-х го д а х  Т В В Д  
станет серьезны м  конкурентом Т Р Д Д  на у к а за н н ы х  скоростях  
полета.

§ 1.3. Турбореактивны е двигатели  
с форсаж ны м и камерами

С ж и ган и е  дополнительного  топлива в специальной (ф о р 
саж ной ) кам ер е  за  турбиной, которое прим енялось в н ачале  как  
средство д ля  кратковрем енн ого  увеличения тяги, оказал о сь  н а 
столько эф ф ективны м  (в смысле увеличения тяги) и получило 
такое  ш ирокое распространение, что Т Р Д  и Т Р Д Д  с ф о р с а ж 
ными ка м е р а м и  о б р азо в ал и  два  новых типа авиационны х д в и 
гателей — Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф .

В отличие от обычного Т Р Д  за турбиной Т Р Д Ф  р а с п о л о ж е 
ны: ди ф ф узор , ф о р с аж н а я  к ам ер а  и регулируемое сопло. 
В д и ф ф у зо р е  скорость потока га за  пониж ается , что необходимо 
д л я  стабильного  сгорания топлива. В ф орсаж ной  кам ере  т е м 
пература  газа  повыш ается , как  правило, до более высоких з н а 
чений, чем в основной камере. Б л а г о д а р я  этому обеспечивается  
вы сокая  скорость истечения газа  из сопла, а следовательно, и
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Рис. 1.15. Схема одновального ТРДФ . Изменение параметров рабочего 
тела в проточной части

вы сокая  тяга .  Х арактер  изменения полной и статической т е м 
пературы  и д ав л ен и я  рабочего  тела  по дли не  затурби нной  ч ас 
ти Т Р Д Ф  принципиально  не отли чается  от их изменения по 
длине обычного д и ф ф узора ,  кам еры  сгорания и сопла 
(рис. 1.15).

Д вухкон турн ы е  дви гатели  с ф о р саж н ы м и  к а м е р а м и  могут 
вы полняться  по различны м  схемам: с ф орсаж ом  только в н а 
руж ном  контуре ( Т Р Д Д Ф П ) ,  с раздельн ы м  ф о р саж о м  в н а р у ж 
ном и внутреннем кон турах  (Т Р Д Д Ф 1  +  П ) ;  со смешением (о б ъ 
единением) потоков рабочего  тела , вы ходящ его  из наруж ного  
и внутреннего контуров, и общей ф орсаж н ой  камерой 
(Т Р Д Д Ф с м , рис. 1.16). В настоящ ее врем я двухконтурны е дви-

Рис. 1.16. Схема двухконтурного двигателя со смешением потоков и о б 
щей форсажной камерой (Т РД Д Ф см )
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гатели  с ф о р саж н ы м и  к а м е р а м и  вы полняю тся  преимущ ественно 
по последней схеме ( Т Р Д Д Ф с м ) .  П о  этой схеме выполнен, н а 
пример, первый в мире советский двухконтурны й ф о р си р о ван 
ный дви гатель  Н К - 144 д л я  сверхзвукового  пассаж и рского  с а м о 
лета  ТУ-144.

В дви гателях ,  выполненных по первой схеме ( Т Р Д Д Ф П ) ,  
обеспечивается  более вы сокая  экономичность, но при этом со
зд ается  м еньш ая  тяга . О тдельны е р а зр а б о т к и  Т Р Д Д Ф П  пока 
распространения  не получили. Тяговы е и экономические х а р а к 
теристики Т Р Д Д Ф 1  +  П незначительно  отли чаю тся  от х а р а к т е 
ристик Т Р Д Д Ф с м .  Д о  настоящ его  времени по этой схеме д в и 
гатели  не вы полнялись, т а к  к а к  некоторые преимущ ества , с в я 
занны е главны м  образом  с больш ей гибкостью  регулирования , 
по-видимому, не о п р авд ы ваю т  применения двух отдельны х ф о р 
саж н ы х  камер, у сл о ж н яю щ и х  конструкцию.

Ф орсирование  двигателей позволяет существенно увеличить  
л о б о в у ю  тягу, особенно на с в е р х з в у к о в ы х  скоростях полета. 
П оэтом у  Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф с м  прим еняю тся на летател ьн ы х  а п 
п а р а та х  со с в е р х з в у к о в ы м и  скоростями полета, что по 
зволило  увеличить м ак си м альн ую  скорость и улучш ить летн о 
тактические  дан ны е этих летател ьн ы х  апп аратов .

Н и зк а я  экономичность на м ал ы х  скоростях  полета и вы со
кий уровень ш ума — главны е  недостатки  турбореактивн ы х  д в и 
гателей  с ф ор саж н ы м и  к ам ерам и . П оследн ий  недостаток з а 
трудн яет  их применение на п ассаж и р ск и х  сам олетах .

§  1.4. К лассиф икация реактивных двигателей

Реакт ивными двигат елям и называют такие двигатели внут
реннего  сгорания, в которых х и м и ч е ск а я  эн ергия  топлива п р е 
образуется в кинет ическую эн ер ги ю  га зовой  струи, вытекающей  
из  двигателя, а п о л у ч а ю щ а я с я  за  счет этого с и л а  р е а к ц и и  н е 
посредственно использует ся как  дви ж ущ а я  си ла  —• си ла  тяги.

Р еакти вн ы е  дви гатели  п о д р аздел яю тся  на ракетные, в о зд у ш 
но-реактивны е и ком бин ированны е (рис. 1.17).

У р а к е т н ы х  дви гателей  горючее и окислитель  н а х о д я т 
ся на борту л етательн ого  а п п ар ата .  В в о з д у ш н  о -p е а к т и в- 
н ы х д в и гател я х  в качестве  оки сли теля  используется  кислород  
воздуха. К о м б и н и р о в а н н ы е  д ви гател и  представляю т 
собой ком бин ац ии  ракетны х и воздуш н о-реакти вны х двигателей  
или различны х  типов В Р Д .

Р а к е т н ы е  д вигатели  по роду применяемого топлива  п о д р а з 
д еляю тся  на дви гатели  твердого  (Р Д Т Т )  и ж и дк ого  ( Ж Р Д )  
топлива. К ром е того, вы деляю т специальны й класс  ракетны х 
космических д вигательны х установок (К Д У ) .

В оздуш н о-реактивны е дви гатели  (В Р Д )  п о д р аздел яю тся  на 
б е с к о м п р е с с о р н ы е ,  к которым относятся  прямоточные
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Рис. 1.17. 
телей

Классификация реактивных двига

( П В Р Д )  н пульсирую щ ие 
( П у В Р Д ) ,  и г а з о т у р 
б и н н ы е  (ком п рессор
ные) .

ГТ Д  вклю чаю т сл еду 
ющие типы двигателей: 
Т Р Д  и Т Р Д Ф , Т Р Д Д  и 
Т Р Д Д Ф ,  Т В Д  (Т В В Д ) и 
Т В аД .

С трем ление создать  
двигатель , в котором с о 
четались бы преи м ущ ест
ва двигателей  различны х 
типов (с целью р ас ш и р е 
ния д и ап азо н а  эф ф ек ти в 
ного применения л е т а 
тельны х апп аратов , в том 
числе при высоких сверх
звуковых скоростях) ,  при
вело к р а зр а б о т к е  к о м 
бинированных двигателей. 

К ним относятся, преж де  всего, т у р б о п р я м о т о ч н ы е  д в и г а 
тели (Т П Д ) ,  п ред ставляю щ и е  собой ком бин ац ию  П В Р Д ,  э ф 
фективны х на больш их сверхзвуковы х скоростях, с ту р б о р е а к 
тивными дви гателям и  (Т Р Д , Т Р Д Ф , Т Р Д Д ,  Т Р Д Д Ф ) ,  которые 
эф ф ективны  при более низких скоростях  и имею т стартовую  т я 
гу. В р а к е т н о - п р я м о т о ч н о м  д в и г а т е л е  ( Р П Д )  
П В Р Д  объединен с ракетны м  двигателем , за  счет чего обеспе
чивается стар то вая  тяга  и улучш аю тся  х арактери сти ки  на м а 
лы х скоростях.

Больш ой класс  р а к е т н о - т у р б и н н ы х  дви гателей  (Р Т Д ) 
о б разован  путем сочетания узлов  ракетны х и газотурбинны х 
двигателей , что позволяет, в частности, существенно увеличить 
лобовую  тягу ГТД. П р едл о ж ен ы  десятки  схем этих двигателей , 
в том числе с использованием  криогенных топлив, применение 
которых р асш и ряет  возм ож ности  ком бинированны х двигателей  
и повы ш ает эф ф ективность  их применения. Д а л ь н е й ш е е  освое
ние больш их сверхзвуковы х скоростей исследователи  с в я з ы в а 
ют с р азр або тк о й  ком бинированны х д вигателей  с и сп о льзо ва 
нием водорода [14].

§  1.5. Основные данны е  
и удельные параметры  ГТД

А виационный двигатель  характери зуется ,  преж де  всего, о с -  
н о в н ы м и д а н н ы м  и, к которым относятся:
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Р , Н  (кН) — тяга  Т Р Д  (Ф), Т Р Д Д (Ф ) ;
N  с, Вт (кВт) — эффективная мощность на валу ТВаД;
ЛД, Вт (кВт) — эквивалентная мощность ТВ Д  и ТВВД, вклю чаю 

щ ая , кроме N e, тягу  собственно двигателя (см. 
гл. 8);

G i,  к г / с  — расход топлива;
7ИДВ, к г —-масса двигателя;

D , L,  мм — габаритные размеры; 
т, ч — ресурс;

S ,  руб. — стоимость.
Основные дан ны е не могут служ ить  кри тери ям и  д л я  с р ав н и 

тельной оценки соверш енства  различны х  двигателей . С р а в н и в а 
ют д вигатели  и оцениваю т их совершенство по относительным 
величинам: удельны м  п а р а м е т р ам  и различ ны м  к.п.д. (которые 
будут рассм отрены  в гл. 5, 6 и 7). К важ н ей ш и м  у д е л ь н ы м  
п а р а м е т р а м  относятся: удельн ы й расход  топлива и у д ел ь 
ный вес, а т а к ж е  л о бо вая  тяга , у д ел ь н ая  тяга  и уд ел ьн ая  о б ъ 
ем ная  тяга.

У д е л ь н ы й  р а с х о д  топлива показы вает , сколько  т о п л и 
ва нуж но за тр а ти ть  д ля  получения одного ныотона тяги (ватта  
мощ ности) в течение часа:

3600GT
С у д = — — , к г /Н - ч  (кг /кН -ч) ,  (1.7)

3600G
Се =  , к г /В т -ч  (кг/кВт-ч), (1-7,а)

^  е
3600G

С э = -----------, к г /В т -ч  (кг/кВт-ч). (1-7,6)

Величина Суд х ар актер и зу ет  экономичность Т Р Д ( Ф )  и 
Т Р Д Д ( Ф ) ,  а Се и Сэ — соответственно экономичность Т В а Д  и 
Т В Д  (Т В В Д ).

У д е л ь н ы й  в е с  — это отнош ение веса (силы тяж ести )  
д ви гател я  к его тяге:

дТL,
Т д в = - ^ -  (1.8)

Он хар ак тер и зу ет  главны м  образом  конструктивно-весовое со
верш енство  Т Р Д  (Ф) и Т Р Д Д ( Ф ) ,  которое оцениваю т т а к ж е  по 
у д е л ь н о й  м а с с е ,  т. е. по отнош ению массы д в и гател я  к 
его тяге (мощ ности):

М  М
Тдвр = ~ ~ ^  к г / Н  (кг /кН ); TaBjV = - ^ ;

G с N„
м 0-М

Т д в л Т = ^ - ,  к г /В т  (кг/кВт).

Очевидно, что y AB =  g y w P , где £  =  9,81 м / с 3.
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У дельный расход  топлива  и удельны й вес, как  будет п о к а 
зано  в гл. 10, в значительной степени оп ределяю т эф ф ек ти в 
ность эксп луатац и и  п ассаж и рски х  и транспортны х сам олетов  с 
дозвуковы м и скоростями полета.

Л о б о в а я  т я г а  представляет  собой отнош ение тяги д в и 
гател я  к п лощ ади  миделевого  (м аксим ального)  сечения. Ч асто  
ее оп ределяю т по отнош ению к площ ади  входа, которая  легко 
определяется , в том числе на н ачальном  этапе  вы бора  п а р а 
метров, когда габар и тн ы е  р азм ер ы  д в и гател я  неизвестны:

P F =  —  , Н / м 2 (к Н /м 3).
^вх

В еличина P F при известной тяге  д в и гател я  однозначно о п р ед е
ляет  п лощ адь входа. П роп орц и он альн о  площ ади  входа и зм ен я 
ется внеш нее сопротивление д вигателя , которое, кроме того, з а 
висит от к в а д р а т а  скорости полета. П оэтом у л обовая  тяга  я в л я 
ется характери сти кой  особо важ н ой  д ля  двигателей , п р ед н аз 
наченных д ля  сверхзвуковы х скоростей полета.

У дельная  о б ъ е м н а я  т я г а  п ред ставляет  собой отно
шение тяги  д в и гател я  к его объему:

P v  =  £ ~ ,  Н /м З .
ДВ

О на хар ак тер и зу ет  ком пактность  д ви гател я  и приобретает  осо
бенно важ н о е  значение д л я  подъемны х двигателей , разм ещ ен ие  
которых в сам олете  связано  со значительны м и трудностями.

У д е л ь н а я  т я г а  — это отношение тяги к расходу  возд у
ха. Она показы вает , к а к а я  тяга  разви вается  д вигателем  в р а с 
чете на 1 кг воздуха, проходящ его  через него,

Р уд — уд- , Н - с /к г  (м/с). (1.9)
°в

Величина Р уд при известной тяге  однозначно о п ределяет  р а с 
ход воздуха, по которому, как  и по значению  P F, определяю тся  
габари ты  дви гателя ,  а затем  и его масса. Ч ерез  удельную  тягу 
в ы р аж ается ,  к ак  будет пок азан о  в гл. 7, удельны й расход  топ 
лива.

У дельная  тяга  и удельн ы й расход  топлива  Т Р Д  при н еи з
менных внеш них условиях  зав и сят  главны м  об разом  от п а р а 
метров рабочего процесса: тем п ературы  га за  перед турбиной 
Тт и степени повыш ения д авл ен и я  в компрессоре Як ; удельные 
п арам етры  двухконтурного  д в и гател я  зависят , кроме того, от 
степени двухконтурности m  и степени повыш ения д ав л ен и я  в 
компрессоре (вентиляторе) наруж ного  контура я ш  . А на 
удельны е п ар ам етр ы  д вигателей  с ф ор саж н ы м и  кам ер ам и  в л и 
яет  т а к ж е  т ем п ер ату р а  га за  на выходе из ф о р саж н о й  кам еры  
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Тф. А н ал и з  этих зависимостей зан и м ает  в курсе «Теория д в и 
гателей» одно из ц ен тральны х  мест (гл. 7 и 9).

О сновные технические дан ны е (кром е массы, г абар и та ,  р е 
сурса и стоимости) и удельн ы е  п ар ам етр ы  выполненного д в и 
гател я  зави сят  от внеш них полетных и атм осф ерны х условий и 
от р е ж и м а  работы  д вигателя . П оэтом у  в качестве  хар ак тер н ы х  
(используем ы х д л я  сравнени я)  при ним аю т дан н ы е  и п а р а м е т 
ры, которы е р азви ваю тся  дви гателем  в стан дартн ы х  а тм о сф ер 
ных условиях  при Н = О, М п =  0 на взлетном  реж и м е, а т а к ж е  в 
условиях  длительного  высотного полета (для  современных 
ави ал ай н ер о в  при # = 1 1  км, М п =  0,8) на крейсерском  р е 
ж име.

К онтрольны е вопросы

1. Схема Т Р Д Д . Основные узлы двигателя, их назначение. Обозначение 
характерных сечений. И зобразите график изменения параметров рабочего 
тела (Т, р, с) в проточной части Т Р Д Д  для М п> # в х .

2. Уравнение теплосодержания в общем виде и его частные случаи для 
воздухозаборника и сопла,. И зобразите график изменения параметров рабоче
го тела СТ *, р*, Т, р, с)  в проточной части воздухозаборника и сопла.

3. Уравнение теплосодержания для компрессора, камеры сгорания и тур
бины. И зобразите график изменения параметров рабочего тела (Т*, р*, Т, р, 
с) в проточной части этих узлов.

4. Принцип действия П В Р Д , Т Р Д  и Т Р Д Д . Назначение газогенератора 
и турбовентилятора.

5. Преимущества и недостатки П В Р Д , Т Р Д  и Т Р Д Д . Их применение.
6. И зобразите схемы, по которым выполняются Т Р Д Д , и прокомменти

руйте их.
7. И зобразите схему Т Р Д , график изменения параметров рабочего тела 

(Т*, р*, Т, р, с) в проточной части двигателя и объясните принцип действия 
этого двигателя. Почему на смену поршневым двигателям пришли реактив
ные?

8. Особенности принципа действия турбовинтовых (турбовинтовентиля- 
торных) двигателей. И зобразите схему Т В Д и график изменения статических 
и полных параметров рабочего тела в проточной части двигателя для М п>  
>-Мвх.

9. Особенности принципа действия турбовальных двигателей. И зобразите  
типичную схему Т В аД  и график изменения статических и полных парамет
ров рабочего тела в проточной части двигателя для М п< М Вх.

10. И зобразите схемы, по которым выполняются Т В Д  и Т В аД . Каковы 
преимущества и недостатки Т В Д (Т В В Д ) по сравнению с Т Р Д Д ? Где при
меняются Т В Д  и ТВаД?

И . Особенности принципа действия ТРДФ  и Т Р Д Д Ф . И зобразите схему 
ТРДФ  и график изменения полных и статических параметров рабочего тела 
в проточной части двигателя для МП> М „ Х.

12. И зобразите схемы, по которым выполняются ТРДФ  и Т РД Д Ф . 
В чем их преимущества и недостатки по сравнению с ТРД? Где применяются 
ТРДФ  и Т Р Д Д Ф?

13. Дайте определение реактивным двигателям, приведите их классифи
кацию.

14. Перечислите и охарактеризуйте основные технические данные, удель
ные параметры и параметры рабочего процесса Т Р Д  и ТРДФ .

И5. Перечислите и охарактеризуйте основные технические данные, удель
ные параметры и параметры рабочего процесса Т Р Д Д  и Т РД Д Ф . Дайте  
определение удельным параметрам.
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16. Перечислите основные технические данные, удельные параметры и 
параметры рабочего процесса, характеризующие турбовинтовые и турбоваль
ные двигатели. Дайте определение удельным параметрам, охарактеризуйте 
их.

17. Краткий обзор развития реактивных двигателей*. Цикл работ по соз
данию двигателя и место теории В Р Д  в создании двигателя.

18. Уравнение изэнтропы. Числа М и А. Газодинамические функции. 
Приведенная плотность тока д(Х ).  Уравнение неразрывности*.

З а д а ч  и**

1. Скорость полета самолета в стандартных атмосферных условиях 
(САУ) на высоте 11 км Уп =  850 км/ч. Определить полную температуру воз
духа на входе в компрессор двумя способами: а) с использованием газоди
намических функций (Г Д Ф ); б) без использования ГДФ при условии посто
янной теплоемкости воздуха.

2. В САУ на земле при Гп =  0 определить статическую температуру воз
духа в сечении В Х  на входе в компрессор, если скорость потока в этом се
чении свх =  2'00 м/с.

3. Определить работу компрессора в САУ на земле при Гп =  0, если 
полная температура воздушного потока за компрессором Т*к =  800 К.

4. Определить полную температуру газа за турбиной, если известны 
полная температура газа перед турбиной Т"г = 1 6 0 0  К и работа турбины 
L T =  800 кД ж/кг.

5. Определить скорость истечения газа из сопла, если известны скорость 
потока за турбиной ст =  300 м/с, статическая температура за турбиной Гт =  
=  780 К и на выходе из сопла Т 0 =  690 К.

* Вопросы 17 и 18 выходят за рамки гл. I.
** Ответы к решению задач см. в приложении 5.



I
РАБОЧИЙ ПРОЦЕСС 
И ХАРАКТЕРИСТИКИ 
ВХОДНЫХ,
ВЫХОДНЫХ УСТРОЙСТВ 
И КАМЕР СГОРАНИЯ

(Контрольные вопросы и задачи)



Г л а в а  2

Входные устройства

К онтрольны е вопросы

1. Входные устройства: назначение, требования, предъявляемые к ним, 
основные параметры эффективности (о вх, Ф, сх) .

2. Термодинамические процессы в воздухозаборниках. И зобразите график 
изменения параметров р*, р, с, Т*, Т в проточной части воздухозаборника и 
рабочий процесс в i— s — координатах при условии М„ —  0, Fe < F nx.

3. И зобразите график изменения параметров р*, р, с, Г* Т  в проточной 
части воздухозаборника и рабочий процесс в i—s — координатах для усло
вий длительного крейсерского полета самолета.

4. Характеристики дозвукового воздухозаборника сгВх =  f ( k Bx ).  Опишите 
возможные режимы течения воздуха перед дозвуковым воздухозаборником  
и в его канале.

5. Типы сверхзвуковых входных устройств.
6. Нерасчетные режимы работы сверхзвукового воздухозаборника: как 

изменяются 0ВХ •« ф при изменении числа М-а и почему?
7. Помпаж и «зуд» сверхзвуковых входных устройств.
8. Регулирование сверхзвуковых воздухозаборников.
9. Как изменяются диаметральные габариты воздухозаборников, спроек

тированных для работы при различных скоростях полета?

З а д а ч и

1. Определить идеальную и действительную степень повышения давления 
рабочего тела в воздухозаборнике при полете самолета на высоте Н —  11 км 
в САУ, если Гп =  3000 км/ч и о'Вх =  0,7.

2. Определить полное давление и полную температуру воздушного пото
ка в сечении В Х  на входе в компрессор, если рп =  101,3 кПа, Г„ =  288 К,
Гп — 900 км/ч и 0 Вх =  О,9'8.

3. Определить статическую температуру и статическое давление воздуха
в сечении на входе в компрессор в САУ на земле при А4и =  0, если расход
воздуха через двигатель Ge =  160 кг/с, площадь входа в компрессор 77вх =  
=  0,8 м2, коэффициент восстановления давления 0ВХ =  О,99.

4. Определить скорость полета самолета в САУ на высоте 7 7 = 1 1  км, ес
ли статическое давление воздуха в сечении на входе в компрессор рвх: =  
=  35 кПа при Хвх =  0,7 и о вх =  0,98.

5. Определить скорость потока на входе в компрессор, если в САУ на 
земле при ГП =  ЭОО км/ч расход воздуха через двигатель Go = 1 2 0  кг/с, пло
щадь входа в компрессор F BX =  0,55 м \  коэффициент восстановления давле
ния 0ВХ =  О,98.

36



Г л а в а  3

Выходные устройства

К онтрольны е вопросы

1. Выходные устройства: назначение и требования, предъявляемые к ним.
2. Процесс истечения газа из реактивного сопла. И зобразите график 

изменения параметров р*, р, с, Т*. Т в проточной части сопла и рабочий 
процесс в t— s — координатах.

3. Выведите формулу скорости истечения газа из сопла при изэнтропи- 
ческом истечении.

4. Охарактеризуйте коэффициенты и к. п. д. (срС) т]с, Ос, <fc), учитыва
ющие потери в сопле. Д окажите их взаимосвязь.

б. Суживающееся сопло: особенности рабочего процесса, характеристики, 
применение.

6. Сопло Лаваля: особенности рабочего процесса, характеристики, при- 
! менение.

7. Эжекторное сопло: особенности рабочего процесса, характеристики, 
применение.

8. Диффузорные выходные устройства: особенности рабочего процесса,
[ характеристики, применение.

З а д а ч и

1. Определите скорость истечения газа из сопла, если известны полная 
[ температура Т т =  900 К, давление р*т =  176 кПа газа за турбиной, атмос

ферное давление рн=  101,3 кПа, коэффициент скорости фс =  0,98.
2. В САУ на земле расход газа через сопло, полная температура и дав

ление газа на входе, а также коэффициент скорости равны соответственно: 
Ог= 1 2 0  кг/с, =  800 К, р т =  170 кПа, срс =  0,98. Определить площадь 
на вы ходе из сопла.

3. Определить полную температуру Тт и давление р*т газа в сечении за 
турбиной, если известны скорость истечения при полном расширении с 0 =  
=  300 м/с, статическая температура газа Гс =  700 К на выходе из сопла, 
атмосферное давление рн=  101,3 кПа, коэффициент скорости фс =  0,98.

4. Определить расход газа через суживающееся сопло в САУ на земле, 
I если известны площадь минимального сечения F c —  0,7 м2, скорость истече- 
[ ния с с — 500 м /с и полная температура газа за турбиной Т*  = 8 0 0  К.

5. Определить площадь выходного сечения сопла в САУ на высоте / / =  
=  11 км, если расход газа, статическая температура газа и приведенная 
скорость потока в этом сечении равны: Gz =  40 кг/с, 7’с =  600 К, А0 =  0,9.
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Г л а в а  4

Камеры сгорания

К онтрольны е вопросы

1. Камеры сгорания: назначение, требования, предъявляемые к ним, ос
новные параметры.

2. Основные понятия о процессе горения топлива.
3 . Схемы основных камер сгорания и организация процесса горения в 

них. Типы устройств камер сгорания ГТД.
4. Уравнение теплового баланса для камеры сгорания (вывод формулы 

для <?т) .  Связь м еж ду qT, a , Q 0 и Суд.
5. Организация процесса горения в форсажных камерах.
6. Эксплуатационные характеристики камер сгорания В Р Д . Потери пол

ного давления в камерах сгорания.
7. Топлива В Р Д .
8. Основные токсичные вещества, образующиеся в продуктах сгорания 

углеводородных топлив. Влияние основных конструктивных и режимных па
раметров на выход токсичных соединений.

З а д а ч и

1. Определить часовой' расход топлива (керосина) через двигатель, если 
известны расход воздуха через камеру сгорания G e-к.с =  100 кг/с, тепло, 
подведенное к 1 кг воздуха Qi =  700 кД ж /кг, и полнота сгорания топлива 
т)г =  0,99'.

2. Определить расход топлива (керосина) через камеру сгорания, если 
известны расход воздуха через нее G e . K.с =  50 кг/с и коэффициент избытка 
воздуха а = 2 ,5 .

3. Определить относительный расход топлива (керосина) в САУ на зем 
ле при Мп =  0, если известны работа компрессора L,{ =  450 кД ж /кг, темпе
ратура газа перед турбиной Т* =  1 5 0 0  К  и полнота сгорания т)г =  0,9Э.

4. Определить полную температуру газа перед турбиной, если известны 
температура наружного воздуха Тн =  216 К, скорость полета Уп =  3000 км/ч, 
работа компрессора L K =  500 кД ж /кг, полнота сгорания топлива (керосина) 
т)г =  0,99 и коэффициент избытка воздуха а  =  2,2.

5. Определить полную температуру газа перед турбиной, если полная 
температура воздуха за компрессором, полнота сгорания топлива, расход 
топлива (керосина) и воздуха через камеру сгорания равны соответственно: 
7^ =  750 К, т]г= 0 ,9 9 ,  GT ==8100 кг/ч, Ge =  125 кг/с.
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2
ОСНОВНЫЕ ЗАКОНОМЕРНОСТИ 
РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА 
АВИАЦИОННЫХ 
ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 
БЕЗ ФОРСАЖНЫХ КАМЕР



ГТД как силовые установки летательных аппаратов служат  
для преобразования тепловой энергии топлива в полезную ра
боту передвижения. Этот процесс для трех основных типов 
ГТД — Т Р Д Д , Т Р Д  и Т В Д  (Т В аД ) — рассматривается в два 
этапа. Вначале анализируется преобразование тепловой энергии 
в механическую, т. е. двигатель рассматривается как тепловая 
машина (гл. 5 ), а затем — преобразование механической энергии 
в полезную работу передвижения летательного аппарата, т. е. 
двигатель рассматривается как движитель (гл. 6 ). В гл. 7 введе
ны общие критерии эффективности двигателя, анализируется за 
висимость удельной тяги и этих критериев от параметров рабо
чего процесса, от внешних условий и от других факторов.



Г л а в а  5

Газотурбинный двигатель 
как тепловая машина

В данной гл аве  рассм отрен  цикл  с подводом теп ла  при 
р  =  const,  по которому рабо таю т  Т Р Д Д ,  Т Р Д  и Т В Д  (Т В а Д ) ;  
введены критерии эф ф ективности  Г Т Д  к а к  тепловой м аш ины  и 
п ро ан ал и зи р о ван а  зависи м ость  их от п арам етров  цикла.

В р ассм атр и ваем о м  Т Р Д Д  (без смеш ения потоков и без 
ф орсаж ной  кам еры ) подвод тепла осущ ествляется  (цикл р е а 
лизуется)  во внутреннем контуре. П р од елан н ы й  ан али з  и в ы в о 
ды по теме относятся к Т Р Д ,  Т В Д  (Т В а Д )  и внутреннему кон
туру Т Р Д Д ,  которые д ля  краткости  именую тся д ал е е  «О снов
ным контуром ГТД».

§ 5 .1 .   ̂ диаграмм а рабочего п роцесса  
основного контура ГТД

Р абочий  процесс Г Т Д  н аглядн о  иллю стрирует  /-s-д и а г р ам 
ма. Если на /-s-д и аграм м е  провести линии p =  const,  T =  const  
( / = const)  по значениям  д авлен и я  и тем п ературы  рабочего  т е 
л а  в х ар актерн ы х  сечениях основного контура д ви гател я  (см. 
рис. 1.1), то на пересечении получим точки, х ар актери зую щ и е  
состояние рабочего  тела  в этих сечениях. Соединив эти точки 
линиями, получим изображ ен и е  ц и кла  Г Т Д  (контур 
Н -В Х -К -Г -Т -С -Н ,  рис. 5.1), которы й состоит из следую щ их п ро
цессов: Н -В Х  ■— динам ическое  с ж ати е  воздуха  в в о зд у х о за б о р 
нике за  счет скоростного нап ора  набегаю щ его  потока (этот 
процесс соверш ается  частично перед во зд у х о забо р н и ко м );  
ВХ-1(  — механическое с ж ати е  рабочего  тела  в компрессоре; 
К -Г  — подвод тепла  к рабочем у  телу в кам ер е  сгорания; Г -Т  —- 
расш и рение  га за  в турбине; Т-С  —• расш ирение  га за  в сопле; 
С -Н  — изобарический отвод тепла  от струи горячих газов, в ы 
текаю щ их из дви гателя ,  во внешню ю среду.

Если кроме точек, х ар актер и зу ю щ и х  статические п а р а м е т 
ры рабочего  тела  в различны х сечениях проточной части, на 
рис. 5.1 нанести точки, хар ак тер и зу ю щ и е  полные парам етры , то 
по i-s-д и аграм м е  м ож но определить:
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s
Рис. 5.1. i—s -диаграмма рабочего процесса ос
новного контура ГТД: О — статические параметры; 
@  — полные параметры

кинетическую энергию скорости полета

V 2У  П  ___  .*
  1н 1\\ч

удельную  работу  сж ати я  воздуха в компрессоре
г .* .*

L K =  1к  1 п \

тепло, подведенное к рабочем у  телу  в кам ере  сгорания,
 .* .* .

1 —  1т —  1к ■>

удельную  работу  расш и рения  газа  в турбине
г • __ .* .* .

L. т  —  1т I т  »

кинетическую энергию газового  потока, вы текаю щ его  из о с 
новного контура д вигателя ,

с2
Сс 1   .*
-  гт —  гс .

тепло, отведенное от рабочего  тела  в атмосферу,

Qn =  i c in. (5.1)

Удельные работы  L K и L T н азы ваю т  работой  компрессора и 
турбины.

С лож и в  величины Vn/2  и L K, получим условную  величину, 
которую н азы ваю т  сум м арной работой  с ж а т и я  [22].

С 2
— —— (~ L K —  /к — in. (5-2)
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С лож и в  величины L T и c\{ j'2, получим условную величину — 
сум м арную  работу  расш и рения

(5.3)

С ум м арны м  работам  Ь сж и Lp соответствую т объединенные 
процессы: Н -К  — сж а ти я  воздуха  в воздухозаборн и ке  и к о м 
прессоре; Г-С  — расш и рения  га за  в турбине и сопле.

Из рис. 5.1 следует, что

Равен ство  (5.4) п ред ставляет  собой, по существу, уравнение 
сохранения энергии.

По рассм атр и ваем о м у  ци клу  работаю т, как  отмечалось, ту р 
бореактивны й, двухконтурны й и турбовинтовой (турбоваль- 
ный) двигатели . П роцесс  подвода теп ла  в кам ере  сгорания этих 
двигателей  одинаков. О динаков  т а к ж е  и процесс отвода тепла, 
в атмосферу. Н е р азл и ч аю тся  эти дви гатели  и по х ар актер у  
протекан ия  процесса сж ати я ,  хотя в воздухозаборн и ке  он м о 
ж ет  протекать  по-разному в зависимости  от условий полета. Н а  
рис. 5.1 приведена i-s-д и агр ам м а  процесса сж а т и я  д л я  случая, 
когда скорость полета превы ш ает  скорость потока перед ком 
прессором (У п>Свх), что соответствует больш им  дозвуковы м 
или сверхзвуковы м  скоростям  полета, х ар актер н ы м  д л я  Т Р Д Д  
и Т Р Д  (см. рис. 1.1). Если  УпССвх, например при работе  д в и 
гателя  на стенде, то в воздухозаборн и ке  (м еж д у  сечениями Н  
и В Х )  вместо сж а ти я  воздуха происходит его расш ирение, и 
поток разгон яется  (рис. 5.2).

П роцессы  расш и рения  га за  в к а ж д о м  из рассм атр и ваем ы х  
двигателей  имею т свои особенности. Они отли чаю тся  р а з л и ч 
ным соотношением м еж д у  р аб о там и  расш и рения  в турбине и 
сопле, чему на i-s-д и аграм м е  соответствует различное  р асп о л о 
ж ен ие  точки Т. Р а б о т а  турбины Т Р Д  примерно р ав н а  работе  
компрессора, а степень пониж ения  д ав л е н и я  я* меньш е степе
ни повыш ения д авл ен и я  я* (см. § 1.1). П оэтом у давлен и е  за  
турбиной выш е атмосферного, соответственно р асп о л о ж ен а  точ
ка  Т (см. рис. 5.1).

Н а  турбовинтовом  д ви гател е  рабо та  турбины больш е р а б о 
ты ком прессора (§ 1.2), д авл ен и е  за  турбиной б ли зко  к атм о с 
ферному. Д л я  этого типа д в и гател я  точка Т  на i-s -диаграм м е  
л е ж и т  б ли зко  к точке С. Н а  турбовальн ом  дви гателе  т яга  соп
л а  не используется , и выходное устройство вы полняется  обы ч
но д и ф ф узорн ы м , в нем происходит не расш ирение, а сж атие , 
рт<Рн и точка Т на i-s-д и аграм м е  л е ж и т  ни ж е точки С (рис.

Р а б о т а  турбины  двухконтурного  турбореактивн ого  д в и га те 
л я  при прочих равны х условиях  больш е L T Т Р Д  (часть работы

Т сж -Т Qi — -̂р Q 2- (5.4)

5.3).
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Р и с . 5 .2 . i - s -  диаграмма ра
бочих процессов в воздухоза
борнике и компрессоре ГТД  
при V„ =  0

С

Р и с . 5 .3 . i — s -'диаграмма рабо
чего процесса в турбине и выход
ном устройстве Т В аД  при р т <  р н

турбины передается  вентилятору  наруж ного  к он тура) ,  но м ень
ше L T Т В Д . П оэтом у  точка  Т, о т р а ж а ю щ а я  п ар ам етр ы  га за  за  
турбиной Т Р Д Д ,  зан и м ает  промеж уточное полож ение, она тем 
б л и ж е  к точке Т, х ар актер и зу ю щ ей  Т В Д , чем выш е степень 
двухконтурности.

§  5. 2. Работа цикла ГТД

В терм один ам и ке  работой ц и к л а  называют по лезн о  и с п о л ь 
зуем ое  тепло, т. е. разность меж ду теплом, подведенн ы м  к 1 кг  
рабочего  тела и отведенным от него. С учетом (5.4) мож но з а 
писать:

L e  =  Q i  —  Q 2 = =  L p  ■—  Z-сж. ( 5 -5 )

В ы р а ж а я  L v и Т сж через кинетическую энергию потока и работу 
узлов согласно (5.3) и (5 .2), получим:

Ссг К
L e ^ - Z - ^  +  Lrn.  (5.6)

где L t i i = T t — L K — внеш няя (избы точная) работа  турбины.
К а к  видно из (5.6), работа ц и к л а  Г Т Д  в общ ем  случае

складывается из п р и р а щ е н и я  кинетической эн ер ги и  рабочего
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тела, пр о хо д ящ его  через основной  контур двигателя, и м е х а 
нической  работы. Ltii.

В Т Р Д Д  внеш няя  рабо та  турбины передается  в наруж ны й, 
II, контур, а в Т В Д  — на винт. В неш няя  р аб о та  турбины Т Р Д  
равн а  нулю (м еханическая  рабо та  от д ви гател я  не отводи тся) ,  
и полезное тепло, численно равное  работе  ци кла , идет на п р и 
р ащ ен ие  кинетической энергии рабочего тела .

Н еобходим о подчеркнуть, что д л я  Т Р Д Д  все величины, в х о 
дящ и е  в уравнение (5.6), отнесены к 1 кг рабочего  тела , про
ходящ его  через основной (внутренний) контур.

Вы разим  работу  ц и кла  через п арам етры  рабочего  процесса, 
д ля  чего реальны е  работы  Ь сж и Lp в ф орм уле  (5.5) вы разим  
через изэнтропные (см. рис. 5 .1), чтобы затем  отнош ения 
тем п ератур  по изэнтропе вы р ази ть  через отношение д а в л е 
ний.

Отношение изэнтропной работы  сж а ти я  к реальной н а з ы в а 
ют сум м арны м  К П Д  процесса  сжатия [22]:

Он показы вает , какую  долю от реальной  работы  L C>K с о с та в л я 
ет изэнтропная работа ,  затр ач ен н ая  на сж ати е  воздуха  без 
потерь при одинаковой  степени повышения д авл ен и я  в обоих 
случаях , и оценивает  потери в процессе сж а ти я  воздуха  в в о з 
духозаборн и ке  и компрессоре. Величина к.п.д. т]сж зависи т  от 
степени соверш енства в о зд ухозаборн и ка  и компрессора, с к о р о 
сти полета и от сум м арной степени повыш ения д авлен и я  и м о 
ж ет  изм еняться  в ш ироких пределах . Д л я  дозвуковы х и не
больш их сверхзвуковы х скоростей полета =  0,75...0,85.

Отнош ение реальной  работы  расш и рения  к изэнтропной н а 
зы ваю т  сум м арны м  к.п.д. расш ирения:

с его помощ ью учитываю тся  потери при расш ирении га за  в к а 
м ере сгорания, турбине и сопле. Величина к.п.д. тщ зависи т  от 
сум м арной степени понижения давлен и я ,  степени соверш енства 
кам еры  сгорания, турбины и сопла, а т а к ж е  от соотношения 
величин, х ар ак тер и зу ю щ и х  работу  этих узлов, и изменяется  
обычно в пределах  г]р=  0,85...0,95.

В ы р а ж а я  реальную  работу , затраченн ую  на с ж ати е  и р а с 
ш ирение, через изэнтропную , а изэнтропную  — через т е м п е р а 
туру н а ч а л а  и конца процесса и п о д ставл яя  эти в ы р а ж е н и я  в 
уравнение  (5.5), имеем

Le =  Срг (т; -  T cs) 7]Р -  ср (T ls  ~ Т Н) Л - -
1сж
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Если вынести Т*г и Т н за скобки, то с учетом уравнения изэнтро- 
пы получим

Ье =  Ср г Т г ( \  — l/7 :s к* )г\р —  С рТ н (к
—  1

1)- (5.7)

где =  /?*//?н — с у м м а р н а я  степень п о в ы ш е н и я  ( п о н и ж е н и я )
д а в л е н и я  в ц и к л е ,  р а в н а я  п р о и з в е д е н и ю  ст епеней  п о в ы ш е 
н и я  д а в л е н и я  во в х о д н о м  устройстве и к о м п р е с с о р е ,

=  \  °ВХ ^кЕ. (5.8)
В уравнении (5.7) п о к азател ь  ад и аб аты  к г и у д ельн ая  т еп л о ем 
кость га за  срг з ави сят  от состава  рабочего  тела  и его т е м п е р а 
туры.

В ведем в (5.7) поправочный коэффициент, учиты ваю щ ий и з
менение свойств рабочего  тела  [22]:

а  = рг

ЛГ,— 1

1 -  1 /п ,
К —  1

« Л  1 - 1 / - ? "
П олучим:

к—1 к—1
Le — Ср 7’г (1 1 ) 'Чр ® СР Т н !)■ (5.7,а)

П ри  расчете  коэф ф иц иента  а величины ср и к приним ались по
стоянными, что облегчает  последую щ ий а н а л и з  уравнени я  
(5.7, а ) .  Зн ачен и е  поправочного коэф ф иц иента  зависи т  от т е м 
пературы  г а з а  перед турбиной и от сум м арной степени повы ш е

ния д авл ен и я  (рис. 5.4). Он 
незначительно отличается  от 
единицы и д ал е е  при ан али зе  
уравнени я  (5.7, а) не у ч и ты в а 
ется.

И з  полученного уравнени я  
видно, что работа ц и к л а  з а в и 
сит от вели чи н :  Т Г , л  s , Т н, г]оЖ 
и г\р, которые называются п а 
раметрами рабочего  процесса.  
( Температуру газа  перед  тур
биной  и сум м а р н ую  степень 
п о вы ш ен и я  д а в л е н и я  называют  

, ,  „ также параметрами ц и к л а ) .
Рис. 5.4. Зависимость поправочного п  чячшсит от ляиттения
коэффициента а от температуры газа зависи т  от д авлен и я
перед турбиной и суммарной степени наруж ного  воздуха. С  измене-
повыш ения давления иием скорости полета  изменя-
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ется степень повыш ения д авл ен и я  я у  и, следовательно , яи • 
П оэтом у рабо та  ц и кла  от скорости полета  зависит.

П ри  одинаковы х п а р а м е т р ах  ц и кла , постоянной т ем п ер ату 
ре н аруж н ого  воздуха  и одинаковы х к.п.д. т)сж и гц (для  трех 
основных типов ГТ Д ) р аб о та  ц и кла  этих д вигателей  о д и н ак о 
ва:

§ 5 .3 . Зависимость работы  цикла  
от его параметров

П р о ан ал и зи р у ем  зависимость  работы  ц и кла  с н а ч а л а  от 
тем п ературы  г а з а  перед турбиной, а затем  от сум м арной сте
пени повы ш ения д авл ен и я  при условии, что Г„, цеж и ц Р посто
янны.

5.3.1. Зависимость работы цикла
от температуры газа перед турбиной

Пусть температура газа перед турбиной изменяется при its =  
= const. И з уравнения (5 .7 ,а) следует, что с увеличением темпе
ратуры Гг работа расширения газа увеличивается пропорционально 
этой температуре, а работа сжатия от нее не зависит. Поэтому 
работ а  ц и к л а  и зм е н я е т с я  п о  Т* л и н е й н о  (рис. 5.5).

При снижении Г * работа цикла уменьшается и при некоторой 
м и н и м а л ь н о й  температуре Г* т щ обращается в нуль. И споль
зуя  уравнение (5.7, а), из условия L c =  0 получаем выражение 
ДЛЯ Г  г mln-

7 -еТ Р Д  =  Г е Т Р Д Д  =  Г е Т В Д .

(5.9)

т ',я юоо l w  m o  т*к'  г  тш

Рис. 5.5. Зависимость работы цикла от 
температуры газа перед турбиной при 
r c j . = 2 5 ,  r B= 2 l i 6  К ,  П с ж  =  0 ,8 5 ,  т)„ =  0 ,9 3
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сутствии гидравлических потерь 
в процессах сжатия и расшире
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р авна  нулю, когда  т ем п ер ату 
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5 .6 . Зависимость температуры 
г min от суммарной степени повыше-

для реального цикла. Используя 
уравнение (5 .2), выразим температу
ру Г* через параметры рабочего 
процесса:

Р и с .  
Т

1)

! 1 \ ж - Т Н (!/Цсж — 1)-

ния давления при различных значениях откуда 
Т hJ г]СЖ =  0 ,75 , 7)р =  0 ,83 ( — — — ) *
а т]сж =  0 ,85 , г j, =  0 ,93  (----------) 7 К —

Сопоставление полученного выражения с (5.9) показывает, что для реального 
цикла минимальная температура газа перед турбиной выше темепратуры  
воздуха за компрессором, следовательно, тепло к рабочему телу подводится, 
т. е. Q i m i n > 0 .  Так как работа цикла при этом равна нулю, все подведенное 
тепло идет на преодоление гидравлических потерь и отводится от двигателя 
с выхлопными газами.

И з (5.9) следует, что Гг mm зависит от суммарной степени по
вышения давления, величины Г„ и от потерь в цикле (рис. 5.6).

5.3.2. Зависимость работы цикла 
от суммарной степени повышения давления

Р ассм отри м  зависимость работы  ц и кла  от сум м арной  сте
пени повыш ения д ав л ен и я  при условии, что другие п арам етры , 
от которых зависи т  величина L c, неизменны. Д л я  этого п р ед ста 
вим уравнени е  (5.7, а) в виде

L e Ср Г„ / 1 — ■ а  — ~ VK (5 .7 ,6 )

И з (5.7, б) следует, что рабо та  ц и кла  равн а  нулю в двух 
случаях : при ле =  1 и при



В первом случае  д ав л ен и е  в к а 
мере сгорания  равно  атм о сф ер н о 
му, отсутствует  п ерепад  д авлен и я  
при расш и рении  г а з а  и рабочее  те 
ло н е р а б о т о с п о с о б н о ,  хотя 
тепло к  га зу  подводится. Во втором 
случае работоспособность га за  в ы 
сокая (больш ой п ерепад  д авл ен и я  
в процессе р а с ш и р ен и я) ,  но подве
денного тепла  х в атает  только  на 
преодоление потерь. Это о б ъ яс н яе т 
ся тем, что су м м ар н ая  степень по
выш ения д авл ен и я  достигает  п р  е- 
д е л ь н о г о  значения  яепР, при кото
ром за д а н н а я  тем п ература  стан о 
вится МИНИМа ЛЬ НОЙ T r =  T rmin , 
цикл в ы р о ж д а е т с я .  Это оче
видно, если из уравн ен и я  (5.9, а) 
вы разить  Т г через я 2пр.

Т а к  к а к  работа  ц и кла  о б р а щ а е т 
ся в нуль при двух значениях  ns  (рис. 5 .7) ,  а величина L e 
всегда полож и тельн а ,  то она д о л ж н а  иметь м аксим ум . Д л я  оп
ределения м акси м у м а  ф ункции Le= f ( n s )  и соответствующ его 
оптимального значения  rtsopt представим  уравнени е  (5.7, а) в 
следую щ ем виде:

К— 1
L e =  срТ*т( \  Д ) 7)р а  — Г„ (е -  1) '

Р и с . 5 .7 . Зависимость работы 
цикла и определяющих ее пара
метров от суммарной степени по
вышения давления при Т н =  
= 2 1 6 ,5  К, 7]СЖ= 0 ,8 5 ,  т)р=0,93

1
где  е =  тс/

Если найти производную

£ £ ,
де

Ср Тг 1р а
ез

ср  Т «

и п р и равн ять  ее к нулю, то получим

Copt — ]/" (Тт/Тя)щ ежъ .
Откуда

/  «
TCSopt =  ~ | /  ^  а г \сж 1 =  V ^ l n p .  (5.10)

О пт имальная степень п о вы ш ен и я  д а вл е н и я ,  к а к  и в е л и ч и н а  
тсепР , являет ся ф ун к ц и ей  степени п о вы ш ен и я  температуры р а 
бочего тела Т'Г/ Т п и потерь в цикле . Чем б о ль ш е  подведено  
тепла и м еньш е  потери, тем б о ль ш е  в е л и ч и н а  я £ор1 (рис. 5.8).
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Р а с . 5 .8 .  Зависимость опти
мальной степени повышения 
давления от степени повыше
ния температуры рабочего тела 
при разных потерях: у\Сж =
=  0 ,7 5 , 7]Р =  0 ,8 3  ( ---------- )
и 7|Сж= 0,85, др—0,93 (------)

v вх
о,в

0 ,4

Рис. 5.9. Зависимость оптимальной сте
пени повышения давления в компрессо
ре от числа М и при Т г / Т п =  \ а г  
(11с Ж  =  0,85; 1],, =  0,93)

О п ти м ал ьн ая  степень повыш ения д авл ен и я  jtsopt но зависит от 
скорости полета.

Оптимальной суммарной степени повышения давления opt, 
согласно (5.8), соответствует оптимальная степень повышения дав 
ления компрессора < о р 1 =  1'$оРЛ 5вх’ которая зависит от скоро
сти полета. С увеличением V n (числа М„) степень повышения 
давления в воздухозаборнике \ о вх повышается, а величина rc*opt 
снижается (рис. 5.9).

И так , с увеличением ,л>з рабо та  ци кла  сн ач ала  возрастает ,  
достигая  м аксим ум а, а затем  сниж ается . В о зн и к н о в е н и е  м а к с и 
м ум а  работы ц и к л а  объясняется противополож ным в л и я н и ем  
д в у х  факторов: ростом работоспособности рабочего  тела (р о с 
том избыточного д а в л е н и я  в камере сго р а ни я , что приводит к 
у м ен ьш ен и ю  потерь тепла Q 2) и одноврем енн ы м  сниж ением к о 
личества подведенного  тепла Q i  вследствие п о вы ш ен и я  темпера
туры. во зд у х а  за  компрессором  (см. рис. 5.7).  В начале, при 
м алы х  значениях  лд, п р ео б л ад ает  влияние первого ф актора ,  а 
затем  — второго.

Зам ети м , что сниж ение  работы  ц и кла  до нуля при Тг =  
— Т  г .тн (см. рис. 5.5) и при ла =  тшир (см. рис. 5.7) имеет 
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Рис. 5.10. Влияние суммарной степени повышения давления на р а 
боту идеального цикла

о д и н а к о в ы й  физический смысл. В обоих случаях  цикл в ы 
ро ж д ается  вследствие ум еньш ения  коли чества  тепла , подведен
ного к рабочем у  телу. В первом случае  теплоподвод  у м е н ь ш а 
ется из-за  сни ж ения  тем п ературы  га за  перед турбиной, а во 
втором — из-за  увеличения  тем п ературы  воздуха  на выходе из 
компрессора.

В лияни е  сум м арной степени повы ш ения д авл ен и я  на работу  
идеального  ц и кла  наглядн о  п о к азан о  на Г -х-диаграмме, где 
площ адь, о граниченная  контуром ц и кла , эк ви вал ен тн а  работе  
(рис. 5.10).

П роведен ны й ан ал и з  п о казы вает , что д л я  значительного у в е 
л и ч е н и я  работы ц и к л а  необходим о изменять не только темпе
ратуру газа  перед  турбиной, но и с у м м а р н ую  степень п о вы ш е
ния  д а вл ен и я .  Н ап ри м ер ,  с увеличением  тем п ературы  Т г от 
1000 до 2000 К  о п ти м ал ьн ая  степень повыш ения д авл ен и я  
itsopt, увели чи вается  от 10 до 40, что приводит к увеличению  
м акси м альн ой  работы  ц и кла  от 210 до 830 к Д ж /к г ,  т. е. в 4 р а 
за  (рис. 5.11).

Рис. 5.11. Зависимость 
работы цикла от сум
марной степени повыше
ния давления при р а з 
личных температурах г а 
за перед турбиной ( Т ш =
=  246,5 К, Щ  ж =  0,85 и 
41, =  0,93)
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§  5 .4 . Эффективный к . п . д .

Эффективным, к.п.д. газотурбинного двигателя называют от
нош ение  работы ц и к л а  L e к ра сп о ла га ем о й  эн ергии  внесенного  
в двигатель топлива Q 0:

Т\е =  Le/Qo.
Он показы вает , к а к а я  часть расп олагаем ой  энергии топлива 

п реобразуется  в полезную работу  и, следовательно, х а р а к т е р и 
зует двигатель  к а к  т е п л о в у ю  машину.

Р а с п о л а г а е м а я  энергия внесенного в д ви гатель  топлива Q 0, 
п риходящ егося на 1 кг воздуха, св язан а  с теплом Qi, подве
денным к 1 кг воздуха, через коэфф ициент полноты сгорания 
топлива:

Qi= Qo.
П оэтом у

L e
^  =  Tir - .  (5.11)

У множ им числитель и зн ам ен ател ь  полученной форм улы  на 
L es (работа  идеального  ци кла)  и, пренебрегая  различием  Q i и
Q is (тепло, подведенное в действительном  и идеальном  ц и к 
л а х ) ,  представим  (5.11) в приближ енном  виде:

Г]е ~ 'Д г  УЦ^гг, (5.12)

где  —  L e s /Q u  — термический к . п . д .  идеального цикла;
7jrt =  L d L e s  — коэффициент гидравлических потерь в основ

ном контуре двигателя.
Т ермический к.п.д. показы вает , какую  часть от подведенно

го тепла  составляет  работа  идеального  цикла. Он учиты вает  
потери тепла  Q 2.s, обусловленны е несоверш енством идеального 
ц и кла  Б р ай то н а  (p =  cons t) .

Если в ф орм улу  rp =  1— Q ‘2s / Qcs подставить Q i : и Q 3s, в ы р а 
ж ен ны е через п ар ам етр ы  цикла,

К — 1 К — 1
Qis =  СР (T l  -  Т н ^7";); Q 2s =  ср (Т*Г I -  Г„), 

то получим

<5л3)

И з (5.13) видно, что термический к.п.д. однозначно о п р е д е л я 
ется суммарной степенью повыш ения д авл ен и я  в цикле.

К оэф ф ициент  ги дравли ческих  потерь rpi показы вает , какую  
часть от идеальной  работы  ц и кла  составляет  эф ф ек ти в н ая  (ре-
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I Рис. S .12. К сравнению
Идеального (------------- ) и
реального (---------- ) цик
лов ГТД

Н

S

ал ь н ая )  р аб о та  ци кла . Он учиты вает  работу , затраченн ую  на 
преодоление гидравли ческих  и газоди нам ич еских  потерь в про
цессах сж ати я ,  подвода тепла  и расш и рения , L ri =  L rc>K +  L rp 
(рис. 5.12):

Э ф ф ективн ы й к.п.д., к а к  следует  из определения, явл яется  
термическим к.п.д. реального  цикла. О дн ако  в отличие от т е р 
мического к.п.д., им учиты ваю тся  не только  тепловы е потери 
идеального  ц и кла  (см. рис. 5.12), но и потери от неполного 
сгорания топлива , ги дравли ческие  и газоди нам ические  потери 
в процессах сж ати я ,  подвода теп ла  и расш ирения . К ак  следует 
из (5.11), эф ф ективны й к.п.д. зависи т  от тех ж е  п арам етров , 
от которых зависи т  рабо та  цикла, и, кроме того, — от к о э ф ф и 
циента полноты сгорания  топлива.

П р и  одинаковы х п ар ам етр ах  рабочего  процесса и о д и н а к о 
вом уровне потерь три основные типа Г Т Д  не отли чаю тся  друг 
от друга  по величине работы  ц и кла  и подведенного тепла. С л е 
довательно, они н е  о т л и ч а ю т с я  и по эф ф ективном у 
к.п.д.:

§ 5 .5 . Зависимость эф ф ективного к . п . д .  
от параметров цикла

Проанализируем зависимость ц е, как и L e, сначала от Т г* 
затем от tts при постоянных значениях Г„, т}сж, 7jp и, кроме 

того, при т]г =  const.

es
(5.14)

^еТРД ^еТРДД ^ТВД.
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Зависимость эффективного к.п.д. от температуры газа перед  
турбиной. Р ассм о тр и м  ее при jrs =  const.

Если Тг =  Т*г min, то работа цикла равна нулю, a Qj больше 
нуля. С ледовательно , согласно уравнению  (5.11), э ф ф ек т и в 
ный к.п.д. т а к ж е  равен  нулю. В этом случае  все подведенное 
тепло идет на преодоление потерь.

С ростом Т*г р аб о та  ц и кла  и коэф ф иц иент  гидравлических  
потерь T)ri увеличиваю тся , т а к  к а к  ум еньш ается  отнош ение 
Lri/Les  (5.14), что приводит к у в е л и ч е н и ю  эф ф ек ти вн о 
го к.п.д.

Если 7’г стрем ится  к бесконечности, то Tpi стремится к пре
делу, равном у величине к.п.д. процесса расш ирения , а ц е стре
мится к произведению  трех величин: термического  к.п.д., к.п.д. 
процесса расш и рен и я  и коэф ф иц иента  полноты сгорания  то п 
л и ва  (рис. 5.13).

Зависимость эффективного к.п.д. от суммарной степени по
вышения давления. П р о ан ал и зи р у ем  эту  зависи м ость  при у с 
ловии, что все остальн ы е величины, от которы х зависи т  ц е, по
стоянны.

При н е  =  1 и =  7^ „р эффективный к . п . д .  равен нулю, так 
к а к  р аб о та  ц и кла  р ав н а  нулю, а подведенное тепло Q i > 0 .  С л е 
довательно , в д и а п а зо н е  значений яе от 1 до яепР к.п.д. д о л 
ж ен иметь максимум.

В у казан н о м  д и ап азо н е  эф ф ективны й к.п.д. и зм ен яется  в со
ответствии с изменением  произведения щх\Г1. С увеличением  
сум м арной степени повы ш ения д ав л ен и я  термический к.п.д. м о 
нотонно у величивается  (рис. 5.14). К оэф ф ици ен т  ги д р ав ли че 
ских потерь изм еняется  т а к  ж е, к а к  и р аб о та  ц и кла  [см. ф о р 
мулу (5.14), в которой величину L r\ с некоторыми д о п у щ ен и я
ми м ож н о принять постоянной] и имеет м аксим ум  при опти
м альн ой  степени повы ш ения д ав л ен и я  я е о Р} .

С повыш ением яе  от 1 до яеоР( эф ф ективны й к.п.д. у в е л и 
чивается , т а к  к а к  у величиваю тся  термический к.п.д. и ко э ф ф и 
циент гидравли ческих  потерь. В ди ап азо н е  значений яи, б ли з
ких к  я я opt5 эф ф ективны й к.п.д. п р о д о л ж ает  расти  вследствие 
повы ш ения термического к.п.д., при этом величина  тщ со х р ан я 
ется примерно постоянной. М акси м у м а  он достигает  при у с л о 
вии

d r lt  _  _  d y l r f  

d n s d z s

Таким образом, степень повышения давления it's , при которой 
эффективный к. п. д. становится максимальным, больше величины 
7cs При дальнейшем повышении иу, в диапазоне от ic's до  - snp 
к. п. д. Tjr снижается из-за уменьшения коэффициента гидравличе
ских потерь.
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Р а с . 5 .13 . Зависимость коэффи
циента гидравлических потерь и эф
фективного к. п. д . от температуры 
газа перед турбиной (tcs =  25, Т  и=  
=  21 6 ,5  К)

Рис. 5.14. Зависимость термиче 
ского к. п. д., коэффициента гид
равлических потерь и эффектив
ного к. п. д. от суммарной степе
ни повышения давления (Т"г =  
=  1600 К, Гн =  216,5 К)

Н ал и ч и е  м акси м ум а  эф ф ективного  к.п.д. о бъ ясн яется  п ро
тивополож н ы м  влиянием  двух ф акторов: ростом работоспособ
ности рабочего  т ела  с увеличением  яз (ростом термического 
к.п.д.) и уменьш ением  коэф ф иц иента  гидравли ческих  потерь 
вследствие сни ж ения  количества  подведенного тепла  при вы 
соких значениях  сум м арной степени повы ш ения давлен ия . В к о 
нечном счете в о зн и к н о ве н и е  м а к си м ум а  эффективного к.п.д. 
объясняется в л и я н и е м  факторов, которые об условливаю т  м а к 
симум работы, цикла .

Величина , как и - v зависит от степени повышения тем-

п е р а т у р ы |Г г/ Г и и от потерь в цикле. С увеличением температуры 
г аза  перед турбиной от 1000 до 2000 К  величина яя у в е л и ч и в а 
ется от 20 до 150 (рис. 5.15), что в 2— 4 р а за  п ревы ш ает  опти-

1 2  4 to  20 40 100 200400 3TZ

Рис. 5.15. Зависимость эффектив
ного к. п, д. от суммарной степе
ни повышения давления при раз
личных температурах газа перед 
турбиной (Т„ =  216,5 К, Г]сж =  
=  0,85, 4,, =  0,93 и -пг =  0,98)
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мальнуго степень повышения давления яяорщ В результате  
максимальный эффективный к.п.д. увеличивается от 0,33 до  
0,53.

Как отмечалось, зависимость эффективного к.п.д. и работы  
цикла от суммарной степени повышения давления и тем перату
ры газа перед турбиной ограничена предельной степенью повы
шения давления и, кроме того, максимальной температурой  
7" г max , соответствующей стехиометрическому сгоранию топлива 
(штриховые линии на рис. 5.15 и 5 .11). Ш триховые линии соот
ветствуют максимально возмож ному теплоподводу и, следова
тельно, п р е д е л ь н ы м  возможностям воздуш но-реактивно
го двигателя, работаю щ его по циклу с подводом тепла при 
р — const и с использованием керосина в качестве топлива.

Выводы по теме: «Газотурбинный двигатель
как тепловая машина»

1. Газот урбинны й двигатель к а к  тепловая м а ш и н а  характе
ризуется работой ц и к л а  и эффективным к.п.д., которые зависят  
от с л е д у ю щ и х  параметров рабочего  процесса:  Т?, its , Т н, цсж,
Т]р , Т|г .

2. П о вы ш ен и е  температуры Т т приводит к монотонному  
у в е л и ч е н и ю  работы цикла ,  что объясняется у в е л и ч е н и е м  к о л и 
чества подведенн ого  к рабочем у  телу тепла. О дноврем енн о  у в е 
личивает ся эффективный к.п.д. вследствие у м е н ь ш е н и я  д о л и  
ги д р а в л и ч е с к и х  потерь от тепла, внесенного  в двигатель с топ
ливом .

3. Работа ц и к л а  и эффективный к.п.д. имеют м а кси м ум  по 
сум м арной  степени п о вы ш ен и я  д а вл ен и я ,  что объясняется п р о 
тивоположным в л и я н и е м  д в у х  факторов: ростом термического  
к.п.д. с у в е л и ч е н и е м  тг̂  и одноврем енн ы м  ум ен ьш ен и ем  к о л и 
чества под веденного  тепла.

4. О пт имальная степень п о вы ш ен и я  д а в л е н и я  nsopt> соот
ветствующая м а к с и м у м у  работы ц икла ,  и степень п овы ш ения  
д а в л е н и я  я я , соответствующая м а к с и м у м у  эффективного  
к.п.д., зависят от степени п о вы ш ен и я  температуры в ц и к л е  
Т Г/ Т „ (т. е. г л а в н ы м  образом  от температуры газа  перед  тур
б и н о й )  и в е л и ч и н ы  г и д р а в л и ч е с к и х  потерь. П р и  у в е л и ч е н и и  
Т * / Т н и сниж ении потерь Ksopt и увеличиваю т ся:  я  я в 2— 4 
р а за  превышает  яаоро О пт имальная степень по вы ш ен и я  д а в 
л е н и я  в ком прессоре  rtKopt (Д соответственно Тск )  зависит, 
кром е того, от скорости полета, ум ен ьш а ясь  с ее увели чен и ем .

5. Д л я  значит ельного у в е л и ч е н и я  работы ц и к л а  и эф ф ек
тивного к.п.д. необходим о  о д н оврем енн о  увеличиват ь темпера
туру га за  перед  турбиной и с у м м а р н ую  степень п о вы ш ен и я  д а в 
лен ия .  М а к с и м а л ь н ы м  температурам Т Г~  1500...1700 К  и сте-
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пеням  п о вы ш ен и я  д а в л е н и я  в  ком прессоре  п к =  30...40 в у с л о в и 
я х  высотного полета при  д о звук о во й  скорости соответствуют 
работа ц и к л а  L e= 5 0 0 . . .6 0 0  к Д ж /к г  и эффективный к.п.д.
Г\е~0,5 .

6. Три основн ы х  типа Г Т Д  ( Т Р Д ,  Т Р Д Д  и Т В Д )  при  о д и 
н а ко в ы х  параметрах рабочего  процесса  к а к  тепловые м а ш и н ы  
не отличаются д р уг  от друга.

Контрольные вопросы

1. Чем отличаются друг от друга диаграммы рабочего процесса Т РД , 
Т Р Д Д  и Т В Д , а также величины Qi и Q2, L p и L Cm, L K и LT, c h /2 ,  стати
ческие и полные параметры в сечениях Н, ВХ, К, Г, Т, С, если параметры 
рабочего процесса этих двигателей одинаковы?

2. Объясните физический смысл работы цикла ГТД? Чем отличается 
работа цикла Т Р Д Д  и Т В Д  от работы цикла ТРД?

3. От каких параметров зависит работа цикла ГТД (вывод формулы)? 
Различаются ли Т РД , Т Р Д Д  и Т В Д  по величине работы цикла?

4. Как и почему работа цикла ГТД зависит от температуры газа перед 
турбиной? Объясните физический смысл минимальной температуры T rmIn, 
от каких факторов' она зависит и как?

5. Как и почему работа цикла ГТД зависит от суммарной степени повы 
шения давления рабочего тела?

6. Оптимальная степень повышения давления л2ор{, от каких факторов 
она зависит и как?

7. Эффективный к, п. д. ГТД. Чем он отличается от термического к. п. д., 
от каких параметров зависит и как?

8. Как и почему эффективный к. п. д . ГТД зависит от температуры газа 
перед турбиной?

9. Как и почему эффективный к. п. д. ГТД зависит от суммарной степе
ни повышения давления рабочего тела?

10. Сформулируйте основные выводы по теме «Газотурбинный двигатель 
как тепловая машина».'

З а д а ч и

Г. Определить полную температуру Т*к за компрессором для идеального 
и реального двигателей в стандартных атмосферных условиях на земле, если 
суммарная степень повышения давления = 3 5 ,  к. п.д. сжатия т|еж =  0,8.3.

2. Определить температуру газа Т с на выходе из двигателя для идеаль
ного и реального ГТД, если полная температура газа на входе в турбину 
7"* = 4 7 0 0  К, суммарная степень понижения давления tis = 3 4 ,  к. п. д . рас
ширения Т1р =  0,9(2.

3 . Определить суммарную степень повышения давления ГТД при 
работе двигателя в стандартных атмосферных условиях на высоте 11 км, 
если работа цикла L e —  540 кД ж /кг, работа расширения Lp= 1 0 2 0  кДж/кг, 
к. п. д. процесса сжатия т]Сж =  0,84.

4. Определить полную температуру газа перед турбиной ГТД, если ра
бота цикла L„ =  430 кД ж /кг, работа сжатия Т Сж =  610 кД ж /кг, суммарная 
степень понижения давления its = 3 2 ,  к. п. д. процесса расширения т̂ р =  0,94.

5. Определить работу цикла L e ГТД при работе двигателя в стандарт
ных атмосферных условиях на высоте Ш км, если полная температура газа 
перед турбиной 7^ = 1 6 0 0  К, работа сжатия Тсж =  480 кД ж /кг, тепло, от
данное в атмосферу, Q2= 6 0 5  кД ж/кг.

4;
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6. Определить идеальную и реальную работу цикла Т РД , Т Р Д Д  и Т В Д  
при работе двигателя в стандартных атмосферных условиях на земле, если 
полная температура газа перед турбиной Т'г = 1 7 0 0  К, суммарная степень 
повышения давления = 4 0 ,  к. п. д . процессов сжатия и расширения
т]еж =  0,85, Ир =  0,93.

7. Определить эффективный к. п. д. Т РД , Т Р Д Д  и Т В Д  при их работе 
в стандартных атмосферных условиях на высоте 11 км, если полная темпера
тура газа перед турбиной Г* =  1700 К, суммарная работа сжатия L c ж =  
=  480 кД ж /кг, тепло, отданное в атмосферу, Q2 =  655 кД ж /кг, коэффициент 
полноты сгорания, топлива т|г =  0,98.



Г л а в а  6

Силовая установка 
с газотурбинным двигателем 
как движитель

А в и а ц и о н н а я  си ло в а я  установка являет ся движителем., в 
котором создается сила, н еобходим ая  д л я  передвиж ения  лета
тельного аппарата. Движ итель служит, таким образом, д л я  
п р е о б р а зо ва н и я  п о луч ен н о й  в ц и к л е  работы в п о л е з н у ю  работу 
передвиж ения.

Р а з л и ч а ю т  винтовые и струйные дви ж и тели . К первым о т 
носится винт Т В Д , ко вторым ■— Т Р Д  и Т Р Д Д .

Т В Д  яв л яется  примером раздельн ого  выполнения тепловой 
м аш и ны  и д в и ж и тел я  (под Т В Д  будем понимать д вигательную  
установку , состоящ ую  из турбовинтового  д в и гател я  и ви н та) .  
Д л я  случая  Т Р Д  теп ловая  м аш и н а  яв л яется  одновременно и 
движ и телем . Внутренний (основной) контур Т Р Д Д  т а к ж е  в ы 
полняет  роль тепловой м аш и ны  и дви ж и тел я ,  но, кром е того, 
д ви ж и тел ем  сл у ж и т  специально д л я  этой цели созданны й н а 
руж н ы й  контур.

Н есм отря  на перечисленные разли ч и я ,  процессы, п р о текаю 
щие в д в и ж и те л я х  авиаци онны х силовых установок, подчи ня
ются общ им закон ом ерностям , которы е и будут рассмотрены  
в этой главе. В ней приведены ф орм улы  удельной тяги, введе
ны критерии эф ф ективности  д в и ж и те л я  и п р о ан ал и зи р о ван ы  з а 
висимости удельной тяги  и этих кри тери ев  от п ар ам етр о в  д в и 
ж и теля .

§  6.1. Тяга движ ителя

Т ягой  называется реактивная сила, которая развивается  
движителем в результате его взаимодейст вия с рабочим  телом. 
Тяга  возникает вследствие того, что движитель отбрасывает 
рабочее  тело в сторону, противополож ную полету, действуя на 
него с о п р ед елен н о й  силой. С такой же силой, но противопо
лож но на п р а вл ен н о й ,  рабочее  тело воздействует на движитель, 
о б р а зу я  реакт ивную  с и л у  (тягу).

Т яга  рассчи ты вается  с помощ ью теоремы  импульсов, со гл ас 
но которой изменение полного им пульса  потока рабочего  тела, 
проходящ его  через зам кн уты й контур, равно  р авнодействую 
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Рис.  6.1.  Распределение давления и скорости потока в характер
ных сечениях контура

щ ей всех внеш них сил, п ри лож енны х к объем у  рабочего  тела, 
заклю ченного  в этом контуре.

Н а  рис. 6.1 п ок азан  зам кн уты й  контур, которы й о б р азо ван  
д вум я  сечениями, расп олож ен н ы м и  перпендикулярно  потоку 
(сечением Я — Я  невозмущ енного  потока перед д ви ж и тел ем  и 
сечением С— С  на выходе из д в и ж и т е л я ) ,  и цилиндрической
поверхностью, располож ен ной  на достаточно больш ом р а с с то я 
нии от дви ж и теля .  Сечение Я — Я  и ц и ли ндрическая  п оверх
ность вы бираю тся  на таком  расстоянии от дви ж и тел я ,  на каком  
п ар ам етр ы  потока м ож но считать  невозмущ енными: д авлен ие  
равно  атмосферному, а скорость потока р авн а  скорости полета 
(дви ж и тель  п редполагается  неподвиж ным, а воздух — д в и ж у 
щ им ся со скоростью полета) .

Д л я  вы бранного  контура  теорем а импульсов м ож ет  быть з а 
писана следую щ им образом:

Я э ф  =  Ф с - Ф н .  ( 6 . 1 )

Здесь  Ф — полный импульс потока в данном сечении,
a f

Ф = |  cdG  +  S p d F .  (6.2)
о о

В уравнени и  (6.1) Р Эф — э ф ф е к т и в н а я  т я г а  (р е а к ти в 
ная  сила, которая  н а п р ав л ен а  против н ап р авл ен и я  движ ени я  
п о то ка) .  Она представляет, собой равнодейст вую щ ую  всех  с и л , 
прилож енны х  к внутренним и вн еш н и м  поверхностям движ и
теля.
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Если в (6.1) полный импульс в сечениях С— С и Н — Н  в ы 
рази ть  отдельно д л я  внутреннего потока, проходящ его  через 
дви ж и тель ,  и д л я  н аруж н ого  потока, обтекаю щ его  его, то

Р  эф =  ( ф с Ф ц )в н  ( Ф с  Ф н )н ар .

О бозначи в  изменение полного им п ульса  д л я  внутреннего и н а 
руж ного  потоков через Р '  и X ',  запиш ем :

Р эф =  Р '  +  Х ' .  (6 .1 ,а)

С огласно теореме импульсов, Р ' = ( Ф С— Ф н) в н  — резу л ьти р у ю 
щ ая  всех сил, действую щ их на контур а бвгд  со стороны внут
реннего потока; Х ' =  (Ф с— Ф н) нар — резу л ьти р у ю щ ая  всех сил, 
действую щ их на тот ж е  контур со стороны н аруж н ого  по
тока.

С илы  действия  потока на контур ск л ад ы ваю тся  из сил н ор
м ального  д ав л ен и я  рабочего  т ела  на этот контур и тан ген ц и 
альны х сил трения. П роекц ии  этих сил на ось д в и ж и те л я  о п 
р еделяю тся  по уравнению  импульсов, т а к  к а к  изменение п ол
ного импульса  р ассм атр и в ается  только  в нап равлен и и  оси д в и 
ж и те л я  (р ади аль н ы е  составляю щ и е  этих сил уравновеш иваю тся , 
т а к  к а к  поток осесим м етричный).

П о льзуясь  ф орм улой (6 .2), вы разим  р еактивн ы е силы Р '  и 
X '  через п ар ам етр ы  потока:

Ог
Р ' =  I  Сс d G z +  ]' Рс d F - G v V  п -  F„  А , ;  

о о

®нар С<он

X  =  J  Сс.нар й ?О н ар " f ” j А :.н а р  d F нар G Hap V -п { F кон —  Р н )  Ра.
0 FC

З а м е н я я  истинные значения  скорости и д авл ен и я  в сечении 
С— С их осредненны ми значениям и  (см. рис. 6.1) и п р ед п о л а 
гая , что среднее давлен и е  в сечении С— С д ля  наруж ного  пото
ка  равно атмосф ерном у, получаем:

Р '  =  Gas Сс +  F c р с — Gs V„  — Fu  АЗ (6.1,6)

X '  =  G „ a p  (Сс.нар — V„) “Ь Ра Р а  — Р с Ра .  (6.1 ,в)

С и л а  Р '  полож ительн а , а X '  — о трицательна , т. е. н а п р ав л ен а  
по дви ж ен и ю  потока. П ричем  величина р н(Е н— F c) п р ед став 
л я ет  собой проекцию на ось д в и гател я  силы атмосф ерного  д а в 
ления, действую щ его на контур а бвгд  со стороны наруж ного  
потока.

П одставляя уравнения (6 .1 ,6 )  и (6.1, в) в формулу (6.1, а), 
ПОЛуЧаеМ Р  3(p =  G s (C c vc Vn) -!~ Р  с (Рс ■ Рн) Н"" G Map (Сс.нар— Vn)»
где vc =  (73s / G s  — коэффициент изменения массы рабочего тела 
между сечениями Н  и С.
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В полученном уравнени и  обозначим:

Р  —  Gs (сс vc — V п) -j- F с (р с — р а),

X  =  GHар (Сс.нар И п )*

(6.3)

С илы  Р  и X  меньш е рассм отренны х ранее значений Р '  и X '  
на величину проекции силы атмосф ерного  д авлен и я  р„ ( / у — /„)■ 

Реакт ивную  с и л у  Р называют внутренней тягой и л и  просто 
тягой движителя. В нут ренняя тяга являет ся результ ирую щ ей  
сил  н о р м а льн о го  избыточного (по  ср а внен и ю  с атмосферным) 
д а в л е н и я  и т ангенциальны х с и л  трения, дейст вую щ их на ко н 
тур а бвгд  со стороны рабочего  тела, про хо д ящ его  через движ и
тель. С огласно (6.3), внутренняя  тяга  зависи т  от парам етров  
потока в сечениях С и Я . Если д авл ен и е  в сечении С равно 
атмосф ерном у р с =  Рн, то

О тнош ение тяги  к расходу воздуха через д ви ж и тель  
н азы ваю т  удельной тягой д в и ж и тел я  (или удельной тягой д в и 
гател я )  :

К оэф ф ициент  Vr, входящ ий в форм улы  (6.3) и (6.4), и зм е 
няется обычно в пределах  1.01...1.04. П оэтом у при качественном 
а н а л и зе  влияния  р азли чн ы х  ф акторов  на п ар ам етр ы  Г Т Д  с 
целью упрощ ения форм ул  он приним ается  равны м единице 
(гл. 6, 7, 9 и д р .) ,  а при терм огазодин ам и ческом  расчете  д в и 
гател я  его необходимо учиты вать  (гл. 8).

У д е л ьн а я  тяга движ ителя определяется п р и р а щ ен и ем  ско 
рости рабочего  тела в движителе относительно скорости п о л е 
та. А бсолю т ная тяга, согласно  (6.3, а ) ,  пропор ц и о н а льн а ,  к р о 
ме того, ра схо д у  рабочего  тела через движитель.

В полученной ф орм уле  д л я  эф ф ективной  тяги  Р 3ф сила X  
(как  и X ')  о три ц ательн а  и в ы р а ж а е т  внеш нее сопротивление 
движ и теля . Внеш нее сопротивление скл ад ы вается  из сил и зб ы 
точного (по сравнению  с атм осф ерны м ) д ав л ен и я  на контур с 
внешней стороны и сил трения, которы е возни каю т вследствие 
о бтекан ия  мотогондолы д в и гател я  внешним потоком. Силы и з 
быточного д авл ен и я  скл ад ы в аю тся  из волнового сопротивления 
и сопротивления, вы званного  взаим одействием  внешнего по
тока  и струи рабочего  тела , проходящ его  через движ и тель . 
В неш нее сопротивление — это сопротивление мотогондолы, в ы 
ходного сопла и лобовое сопротивление воздухозаборн ика . С и 
л а  внешнего сопротивления зависи т  от компоновки д ви гател я
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Рис. 6.2.  К определению места приложения тяги дозвуко
вого идеального П В Р Д

на летательном  а п п ар ате  и от условии его работы. В б о льш и н 
стве случаев  эта  величина учиты вается  при подсчете общего 
сопротивления сам о л ета  (в х а р актер и сти к ах  д в и гател я  она 
обычно не у ч и т ы в а е т с я ) .

Таким  образом, эффективная тяга р а вн а  разности между  
внутренней тягой и силой  внеш н его  сопротивления.

С ледует  помнить, что тяга является результ ирую щ ей  всех  
сил, прилож енны х  ко всем поверхностям движителя. Тяга  о б 
разуется во всех  элементах, где есть изм енение  п о лн о го  и м 
п ульса , и прилож ена  соответственно ко всем элементам, движ и
теля.

Н а примере дозвукового  идеального  П В Р Д  (рис. 6.2) легко 
показать , что к соплу п р и ло ж ен а  со с та в л я ю щ а я  тяги, н а п р а в 
л ен н ая  в сторону, противополож ную  полету. Д ействительно, в 
этом случае статическое давл ен и е  в сечениях Я  и С одинаково 
и равно  атмосферному. П ри м ерн о  одинаково  давл ен и е  и в се
чениях В Х  и Г. С ледовательно , среднее д авл ен и е  на единицу 
поверхности воздухозаборн и ка  и сопла м ож но считать о д и н а к о 
вым и равны м  ( р н-\-рвх)/2. Тогда  сила полного д ав л ен и я  на 
воздухозаборник P„x =  ( F mhi — F n) ( p H +  p tti) / 2  больше силы пол
ного давления на сопло Я с = ( F mid — F c)(p»  +  р вх) /2 ,  так как 
Я с >  Д„, что вытекает из условия неразрывности д ля  сечений 
Я  и С:

>"крРн Я Ж Т , )  =  "Т; К  7'с 9 с..»

I /Т  У  К
Т ак  к а к  д ля  идеального  П В Р Д  рс =  р*п и Я =Д„, то

Т яга  передается  от д в и ж и тел я  к летател ьн о м у  а п п ар ату  че
рез подвески, а т а к ж е  через все узлы , которые креп ятся  непо
средственно к ДА.
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§  6 .2 . Т РД  и Т ВД  как частные случаи Т Р Д Д

В пятой гл аве  отмечалось, что полезно используемое тепло 
ци кла  Г Т Д  зат р а ч и в а е т с я  в общем случае на при ращ ени е  к и 
нетической энергии рабочего  тела , проходящ его  через основной 
контур двигателя , и на создание внешней (избыточной) работы  
на вал у  турбины (5.6). П роследи м  за  дальн ейш им  п р ео б р азо 
ванием внешней работы  турбины ГТД, являю щ егося  д в и га те л ь 
ной установкой летательного  ап п ар а т а  (рис. 6 3 ) .

В двухконтурном Т Р Д  внеш няя рабо та  турбины передается  
компрессору наруж ного  контура- П рен еб р егая  м еханическим и 
потерями в трансмиссии на эту передачу, запиш ем  уравнени е  б а 
л ан са  мощностей турбины АДп и ком прессора iVKn наруж ного  
контура:

П редстави м  величину мощ ности в виде произведения удельной 
р аботы  на секундный расход  рабочего  тела , тогда, пренебрегая  
изменением массы  рабочего  тела  в проточной части д вигателя , 
получим:

N  т,1 =  N kII.

(6.5)

Т Р Д  А
ТРД

Уп
сасг

а

Рис. 6.3. Схемы газотурбин
ных двигателей: а — Т Р Д Д ;
б — ТРД; е — Т В Д
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Рис.  6.4. i— s — ди
аграмма рабочего про
цесса в наружном кон
туре Т Р Д Д

И

Р а б о ту  Lkii, подведенную к 1 кг воздуха, проходящ его  через 
н ар у ж н ы й  контур, вы разим  через кинетическую энергию на 
основании уравнения  энергии, записанного  д ля  сечений Н  и 
си:

где L rii =  icU— iH — потери энергии с рабочим телом, вы х о д я 
щ им из наруж ного  контура (рис. 6.4).

Эти потери возникаю т вследствие  того, что часть  м еханиче
ской энергии затр ач и в ается  на преодоление гидравли ческих  
сопротивлений в н аруж н ом  контуре, преобразуясь  в тепловую 
энергию, что приводит к увеличению  тем п ературы  рабочего  
тела.

П о д с т а в л я я  полученное в ы р аж ен и е  д л я  Т кц в (6 .5), а (6.5) — 
в (5 .6), получаем

У равнение (6.6) выведено для  двухконтурного д вигателя , но 
оно справедли во  и д ля  Т В Д . В этом случае под т  поним ается  
отношение расхода  воздуха  через винт (G n ) к расходу  воздуха  
через двигатель , а под L Tu  — потери в винте. П олучен ное  у р а в 
нение справедли во  и д л я  Т Р Д ,  т а к  к а к  д л я  случая  т —  0 его 
м ож н о представи ть  в виде равен ства  (5.6) при L Tn =  0.

г'н  Н  ----- 1“  Т к П  —  i c l l  Д 2
О ткуда
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И з уравнени я  (6.6) следует, что работа ц и к л а  л ю б о го  из  
трех основн ы х  типов Г Т Д  складывает ся из  п р и р а щ е н и я  к и н е 
тической эн ергии  рабочего  тела, пр о хо д ящ его  через основной  
и наруж ны й контуры, двигат еля ( д л я  Т Р Д Д ) и л и  через осн о в
ной контур и винт ( д л я  Т В Д ) ,  и работы, затраченной на прео 
до л ен и е  г и д р а в л и ч е с к и х  потерь.

К а к  показано  в § 6.1, при ращ ени е  скорости рабочего  тела  
приводит к возникновению тяги. С ледовательно , тяга  создается  
и основным контуром д вигателя , и н аруж ны м  контуром Т Р Д Д ,  
и винтом ТВД . Все это — дви ж и тели . Н еобходимо, однако, 
иметь в виду, что в Т Р Д  и Т Р Д Д  скорость рабочего  тела  у ве 
л ичивается  в процессе расш и рен и я  газа .  Т аки е  д в и ж и тел и  н а зы 
ваю тся  струйными, они отли чаю тся  от винтовых, в которых м е
х ани ческая  энергия в ращ ен и я  п реобразуется  в п ри ращ ени е  к и 
нетической энергии путем о тбрасы ван и я  винтом массы  прохо
д ящ его  через него воздуха.

Т Р Д  и Т В Д  мож но р ассм атр и в ать  к а к  частны е случаи  Т Р Д Д .  
Т Р Д  одновременно яв л яется  и тепловым д вигателем , и д в и ж и 
телем: расход  воздуха через д в и ж и тел ь  равен  расходу  его 
ч ерез двигатель , степень двухконтурности  равн а  нулю. Т Р Д Д  
имеет внутренний контур, которы й (к а к  и на Т Р Д )  яв л яется  
одновременно тепловы м д вигателем  и дви ж и телем , а т а к ж е  н а 
руж ны й контур, который я в л яется  только  д ви ж и тел ем . Степень 
двухконтурности  современных Т Р Д Д  л еж и т  в п р ед елах  0,2...8, и 
н аблю дается  тенденция к ее повышению.

Т В Д  отличается  от Т Р Д Д  тем, что часть  работы  ц и кла  Т В Д  
передается  не в наруж н ы й  контур, а на винт. Д л я  сам олетны х 
винтов отношение р асхода  воздуха  через винт к расходу  во з 
духа через основной контур д ви гател я  л е ж и т  в п ределах
50... 100, д л я  вертолетны х (несущ их) винтов —• в пределах
500...1000.

И так ,  три типа Г Т Д  отли чаю тся  друг от друга , п р еж де  в с е 
го, п о  с т е п е н и  д в у х к о н т у р н о с т и ,  и, как  будет п о к а з а 
но д алее , их основные особенности являю тся  следствием этого 
различия .

§  6 .3 . К. п. д. авиационного движ ителя

К а к  отмечалось, д ви ж и тель  п реобразует  механическую  эн ер 
гию, численно равную  работе  ци кла , в полезную работу , необ
ходимую д ля  передвиж ен ия  летательного  а п п ар ата .  Д л я  него 
величина L eGi в ы р а ж а е т  расп олагаем ую , a P V n — полезную р а 
боту, произведенную  в единицу времени. О тнош ение величин 
этих работ  назовем  к. п. д- д в и ж и т е л я .

P V n
=  ~ L ~ G ~  'L e a I
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Он показывает, к а к у ю  д о л ю  от работы ц и к л а  составляет п о 
л е з н а я  работа п ер ем ещ ен и я ' летательнего аппарата, и характе
ризует совершенство си ло в о й  установки к а к  движителя.

Коэффициентом  полезного действия  д в и ж и тел я  учиты ваю тся  
гидравли ческие  потери и потери кинетической энергии. Ч тобы  
п о казать  это, преобразуем  ф орм улу  (6.7). Упростим! в н ач ал е  
уравнение (6.6), приняв ссП =  сС1 =  сс, и представим  его в сл е 
дующ ем виде:

c l - V l
Le-nrii =    (m +  1), (6 .6 ,а)

где т|гп — коэфф ициент г и д р а в л и ч е с к и х  потерь н а р у ж 
ного контура Т Р Д Д  (винта Т В Д ) ,  с его помощ ью  оцениваю тся 
ги дравли ческие  потери в долях  работы  цикла:

LrU т
r j r i i  =  1 — — 7—  • ( 6 . 8 )

е

П о д стави в  значение работы  ц и кла  из (6.6, а) в (6 .7), п олу
чим

’ | д ж  =  ’ 1 г 1 1 ’ 1п, ( 6 . 9 )

где через г]п обозначен п о л е т н ы й  к. п. д. д в и ж и тел я  — отн о
шение полезной работы  передвиж ен ия  летательного  а п п ар а т а  
к приращ ению  кинетической энергии рабочего тела , п роход я
щего через д виж и тель ,

PVn
,  " • (6.10) 

—  — G„

Таким образом , к. п. д. движителя р а вен  п р о и звед ен и ю  к о 
эффициента г и д р а в л и ч е с к и х  потерь на полетный к. п. д. (К о э ф 
фициентом полезного действия ц дж не учиты ваю тся  г и д р а в л и 
ческие потери в основном контуре дви гателя ,  т а к  к а к  они отне
сены к ци клу  и учиты ваю тся  с помощ ью эф ф ективного  к- п. д.). 
П р о ан ал и зи р у ем  зависимость  коэфф ициентов  щ и  и г]п от р а з 
личных ф акторов  д ля  Т Р Д Д  как  общего случая  Т Р Д  и Т В Д .

6.3.1. Коэффициент гидравлических потерь

К а к  следует  из уравнени я  (6.6, а ) ,  коэффициент г и д р а в л и 
ческих  потерь г|ги показывает, к а к у ю  часть от работы ц и к л а  
составляет п р и р а щ ен и е  кинетической энергии  рабочего  тела в 
движителе. И з (6.8) следует, что д л я  Т Р Д  г)гц =  1, д л я  Т Р Д Д  
и Т В Д  г)гц <  1.
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П р ео бр азу ем  (6 .8), вы разив  потери в наруж ном  контуре че
рез работы  сж а ти я  и расш и рения  воздуха (рис. 6 .4):

Lr\\ =  ЬсжП — Lpu =  Lex I I  ( 1  — Т)п)>  

где т]ы — к. п. д. наруж ного  контура [8],

т)п =  Lpii/LcMU. (6-11)

П о д с т а в л я я  величину L c}Kib равную  сумме работы  ком п рес
сора и кинетической энергии скорости полета, в ф орм улу  для  
Lru, а полученное в ы р аж ен и е  — в (6.8), получаем

flrll =  1
' к П  '

-(1 ■Tin) — (1 — flu) т.
L e

В данной ф орм уле  произведение LK\\tn, если не учитывать 
механические потери, равно значению  внешней работы  т у р б и 
ны L ti i  (6.5). О бозначим  отнош ение работы  турбины L rn  к  р а 
боте ц и кла  Le, п р ед ставл яю щ ее  собой долю  работы  цикла , пе
редаваем у ю  в н аруж н ы й  контур, через х  [8]:

X  — Li  II /  Le

Тогда

Ъ п  =  1 — * (1  — tjii) —
V l / 2

(1 — гщ)т.

(6 . 12)

(6.13)

В формулу (6.13) входит к. п. д. наружного контура, который зависит 
от различных факторов. Чтобы проанализировать эту зависимость, выразим 
работу сжатия и расширения через параметры наружного контура:

^"сжП ,=  ср ( ^ к П  Ти) , ^ р п  =  ^ p l l s  Ус11,

где £ рШ  =  ср (Г * ,, — Т сШ )  — изэнтропная работа расширения; ерс[[ — коэффи
циент потерь скорости в реактивном сопле наружного контура.

Если вынести за скобки и выразить отношение температур через
отношение давлений, то работу сжатия и расширения можно представить в 
следующем виде:

' ( К )
L c x  II  —  ср Т кII 1 -

-p lli =  Т'ки {

К—1

* к 1
КП  -  1 ) *

ЧкП
к - 1

71 ( К ) К 1

^ K lI  ° в х  ° к а н

где Онан — коэффициент восстановления полного давления в наружном ка
нале.



Р и с .  6.5.  Зависимость vjjj от степени 
повышения давления я*п и числа Мп;
------------ при т;*,, =  0 ,8 8 , 9сП = 0 , 9 8 ,

°кан  =  0 > 9 8 ; ------------- при т)*п  =  0 ,9 4 ,

* сп 0 ,9 9 , a =  1

'/«

О,в

0,6

0,4

— __
•—_*=-----
/  ^ ------ - jr -  //  / /

/ '
мП--о

/ / 
2 3

Подставляя выражения для Д сж н и  L Pn в (6и11), получаем
к - 1

■"III == 11 -
7t<xn)

ilk II  в х  к а н
PcII : 1 -

Т(*п)
к—1 

1 +  (текН 1)
1

’lull -

Из полученного выражения следует, что к. п. д . наружного контура зависит 
от числа М„,  степени повышения давления и от аэродинамического со 
вершенства элементов наружного контура, которое характеризуется величи 
нами к. п. д. компрессора т|к1[ и коэффициентами потерь фсть сТкан, сгВх.

Р асчетны й ан а л и з  (рис. 6.5) п о казы вает , что к. п. д. н а р у ж 
ного контура при М п> 0 практически  не зависи т  от я*и . в  этом 
случае он оп ределяется  в основном совершенством элементов 
наруж ного  контура и при ан ал и зе  уравнени я  (6.13) м о ж е т  быть 
принят постоянным. Если при М п— 0 величина л*п п ри бли 
ж ается  к единице, то к. п. д. наруж ного  контура стремится  к 
нулю.

К ак  следует из в ы р аж ен и я  (6.13), коэффициент г и д р а в л и ч е 
ских  потерь три зависит: от степени двухконтурности и д о л и  р а 
боты ц и к л а  х, передаваем ой  в наруж ны й контур; от скорости 
полета и работы цикла , а также от аэродин ам ического  соверш ен
ства наруж ного контура  (ц п ) .  С у в е л и ч е н и е м  m, х, V„ и при  
снижении Ье коэффициент  тр-п уменьшается.

Обычно ги дравли ческие  потери в наруж ном  контуре со став 
ляю т небольш ую  величину от работы  ци кла  ( т ] гп ~ 0 ,9 ) .  О д н а 
ко в ряде  случаев, например при значительном  увеличении сте 
пени двухконтурности, скорости полета или уменьш ении работы  
Le, коэф ф иц иент  гидравли ческих  потерь тцц значительно  с н и ж а 
ется п м ож ет  быть равен нулю.

6.3.2. Полетный к. п. д.

Полетный к. п. д. показывает (6 .10), к а к у ю  часть от п р и р а 
щ ения  кинетической эн ергии  рабочего  тела, пр о хо д ящ его  через  
движитель, составляет п о ле з н а я  работа, затраченная на п ер е 
движ ение летательного аппарата.
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П о д стави м  в (6.10) тягу Р, вы раж енн ую , согласно (6.3, а ) ,  
через при ращ ени е  скоростей. В р езу л ьтате  получим

7jn =      (6.14)

В ы р а ж а я  сс через удельн ую  тягу  по ф орм уле  (6.4) и под
ст ав л я я  это значение  в (6.14), имеем

т;п =     (6 .14,а)
2 +  Р уд/ К п

И з ф о р м ул  (6.14) и (6.14, а )  следует, что полетный к. п. д- 
зависит от скорости рабочего  тела за  движителем и скорости 
полета. П р и  задан ном  зн а чен и и  Vn в ели чи н а  т]п однозначно о п 
ределяется у д е л ь н о й  тягой движителя.

Е сли Vn—  0, то и г|п =  0, т а к  к а к  работа  передви ж ен и я  не 
соверш ается . Если Р уд= 0 ,  то т]п= 1 .  С увеличением  удельной 
тяги д в и ж и тел я  при постоянной скорости V n полетный к. и- д.
ум еньш ается . И  наоборот, с увеличением скорости полета  при
Р уд= co n s t  или cc =  const  полетный к. п. д. увеличивается .

П олетны м  к. п. д. учитываю тся  с п е ц и ф и ч е с к и е  потери, 
х ар ак тер н ы е  д л я  д ви ж и тел я ,  взаим одействую щ его  с воздушной 
средой. О пределим их к а к  разность  м еж д у  приращ ением  кине
тической энергии G s (c ” — П “) /2  рабочего  тела , проходящ его 
через д виж и тель , и полезной работой  P V n п ередвиж ен ия  л е т а 
тельного ап п ар а т а ,  т. е.:

с 2 — V 2
£ c  =  G s с 2 " - - P V п.

П о д с т а в л я я  в полученное уравнение значение Р  из (6.3, а ) ,  
имеем E c= G s  (сс— УП) 2/2. В ы разим  эти потери д л я  1 кг во з 
духа, проходящ его  через движ и тель:

L . - 2
В этой ф орм уле  разность  (сс— Vn) есть скорость дви ж ен и я  

струи рабочего тела  относительно неподвиж ной внешней среды 
(рис. 6.6). П оэтом у потери Ь с, которые учитываются полетным  
к. п. д., представляют собой кинетическую эн ергию  струи р а б о 
чего тела, движ ущ егося  относительно неподвиж ной внеш ней  
среды, и называются внеш н им и  потерями.

И так ,  авиационны й д виж и тель , взаи м одей ствуя  с рабочим 
телом, о тбр асы вает  его в сторону, противополож ную  движению . 
П ри  этом возни каю т специфические потери —  потери кинетиче
ской энергии, затраченн ой  на приведение в движ ени е  рабочего 
тела  относительно неподвиж ной внешней среды. Т аки е  потери 
отсутствуют в д ви ж и тел ях  наземного транспорта , поскольку
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Рис.  6.6. К объяснению  
физического смысла 
внешних потерь в авиа
ционном движителе

смысла

у „ ( Л - — L

при движ ении он взаим одействует  с землей , м асса  которой не
соизм ерим а с массой транспорта.

П осле  определения потерь кинетической энергии L c ф о р м у 
лу д л я  т)п м ож н о  представи ть  в обычном д л я  к. п. д. виде:

Ф орм улы  (6.14) применим,ы д л я  оценки потерь кинетической 
энергии Т Р Д Д  только  при бли зки х  значениях скоростей исте
чения рабочего  тела  из контуров. П р и  существенном различии 
этих значений полетный к. п. д. следует  определять  по тем ж е  
ф орм улам , по отдельно д л я  наруж ного  и внутреннего контуров.

Р езу л ь таты  проведенного а н а л и за  справедли вы  как  д ля  
струйного, т а к  и д ля  винтового д ви ж и теля .

Однако эффективность винтового движителя, как правило, оценивается 
по величине к. п. д. винта, который показывает, какая доля мощности, под
веденной к валу винта, преобразуется в тяговую:

где N p  =  Р а V n — тяговая мощность винта; N B =  7-тп т\т й г — мощность на 
валу винта; здесь т\т — механический к . п . д . ,  учитывающий потери мощности 
в редукторе и трансмиссии.

Величиной г) в учитываются потери на трение винта о воздух, закрутку 
потока за винтом и на специфические для авиационного движителя потери 
кинетической энергии Lc. Коэффициентом полезного действия винта не учи
тываются потери мощности в редукторе и трансмиссии от турбины до вала 
винта, и только этим он отличается от к. п. д . винтового движителя г)дж =

§  6 .4 . Сравнение различных типов ГТД  
как дви ж и телей

В § 6.2 показано , что р а ссм атр и в аем ы е  Г Т Д  (Т Р Д , Т Р Д Д  и 
Т В Д )  р азл и ч аю тся  по степени двухконтурности, а поэтому с р а в 
нение их сводится к ан ал и зу  вли ян и я  степени двухконтурности

с2 — V 2Lc у п
(6.14,6)

2
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на удельную  тягу. В р а зд ел е  6.4.1 у д ельн ая  тяга  в ы р аж ен а  че
рез степень двухконтурности и работу  ц и кл а  и, кроме того, 
введено новое понятие — Р уд а ,  а в р а зд ел е  6.4.2 п роделан  у к а 
занны й анализ.

6.4.1. Удельная тяга ГТД

К а к  отм ечалось в преды дущ ем п а р агр аф е ,  совершенство д в и 
ж и тел я  характер и зу ется  величиной его к. п. д. т)Дж- П р и  посто
янных значениях  работы  ц и кла  и скорости полета  к. п. д. д в и 
ж и те л я  однозначно определяется  отнош ением тяги  к расходу  в о з 
духа через основной контур д в и гател я  (6.7). Это отношение 
представляет  собой у д е л ь н у ю  тягу двигателя в расчете на 1 кг  
рабочего  тела, пр о хо д ящ его  через внутренний контур, т. е. на  
1 кг  рабочего  тела, к которому подводится тепло: P yaGI==

В § 6.1 было введено понятие удельной тяги  д в и ж и те л я  Р уд. 
И з  сравнения  Р удсл и Р уд (6.4) следует, что эти удельны е тяги 
связаны  соотношением

где  m  +  1 =  Os ’/, G j — отношение суммарного расхода воздуха 
через д ви ж и тел ь  к расходу  воздуха  через основной контур д в и 
гателя . Н еобходим о подчеркнуть, что д л я  двухконтурного Т Р Д  
х ар актер н ы  две величины расхода  воздуха:

C?s =  Gi -Ь G n  — расход воздуха, проходящ его  через движ и
тель и, следовательно, участвую щ его  в создании тяги;

Gi — расход  воздуха , проходящ его  через тепловую  м аш ину 
и участвую щ его в преобразован и и  тепловой энергии топлива в 
работу  цикла. В соответствии с этим целесообразно  р а с с м а т 
ривать  и две  х а р ак тер н ы е  удельн ы е тяги. У д е л ьн а я  тяга Р уд 
пр и  зад а н но й  тяге однозначно  определяет сум м арны й  расход  
во зд у х а  и, следовательно, габариты движителя. З н а ч ен и е  у д е л ь 
ной тяги PyaGi п р и  за д а н н о й  скорости полета определяется, ка к  
отмечалось, в е л и ч и н а м и  L e и Цдж-

следовательно, она характеризует термодинамическое со вер ш ен 
ство двигателя и совершенство движителя, т. е. являет ся важ
н ейш ей  величиной , характ еризую щ ей  двигатель в целом .  П ри  
зад ан н ом  расходе  воздуха  через основной контур по ней одно
значно определяется  тяга  дви гателя ,  а во многих случаях , к р о 
ме того, — и удельны й р асход  топлива-

С ледует  помнить, что соотношение м еж д у  Р уд и Р удс 1 оп р е 
деляется  степенью двухконтурности (6.15). П оэтом у  если пг—  
=  const,  то при ан ал и зе  влияни я  различны х ф акторов  на удель-

=  P /G , .

Руди  =  P / G I =  Р уд {ш-\- 1), (6.15)

(6-16)
П
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ную тягу  достаточно р ассм атр и в ать  одну из этих величин, по- 
скольку  д р у га я  изм еняется  аналогично. Если ж е  m=/=const, то 
нуж но а н ал и зи р о в ать  обе удельны е тяги, поскольку соотнош е
ние м еж д у  нйми изменяется.

У дельная  тяга  д ви гател я  Зависит от р я д а  факторов. В о б 
щем случае  эта  зависимость  достаточно слож н а  и будет р а с 
смотрена далее . П р о ан ал и зи р у ем  частный случай, когда ссц =  
=  сс1. И з  уравнения  (6.6, а) д л я  этого случая  получим

с‘ - ] / Г ^ т г + у °- <6Л7>
П одставив  значение сс в (6 .4), определим Р уд, а согласно 
(6.15) — и

Румо! =  (  \ /  2̂ Г111 + V l -  V n )  (т +  1). (6.18)

И з в ы р а ж е н и я  (6.18) получим ф орм улу  д л я  удельной тяги 
Т Р Д  (ш =  0, т)гп — 1):

Р ул =  1 /  2 L e + V l - V a. (6 .18,а)

У дельная  тяга  Т Р Д  при задан н ой  скорости полета о д н озн ач 
но оп ределяется  работой цикла . У дельная  тяга  Т Р Д Д  и Т В Д  
при задан ной  скорости V n и принятом условии c c i i  =  c c i з а в и 
сит, кроме того, от степени двухконтурности и коэфф ициента 
гидравли ческих  потерь щи-

6.4.2. Зависимость удельной тяги
от степени двухконтурности

С равнение Т Р Д ,  Т Р Д Д  и Т В Д  к ак  д ви ж и телей  выполним 
при условии, что п ар ам етр ы  рабочего  процесса у них оди н ак о
вы. В преды дущ ей главе  бы ло показано, что три р а с с м а т р и в а 
емых типа д ви гател я  не р азли ч аю тся  к а к  тепловы е машины, и 
при принятом условии работа  ци кла  у них одинакова. П р о 
ан ализи руем  влияние степени двухконтурности на удельную 
тягу ( Р уД и Р у н а )  Т Р Д Д  к а к  общий случай р ассм атри ваем ы х  
ГТД.

И з (6.17) вы текает, что с у в е л и ч е н и е м  степени двухконт ур
ности скорость сс и, следовательно, у д е л ь н а я  тяга движителя  
Руд уменьшаются, что объясняется увеличением, д о ли  рабочего  
тела Gn , к  которому не подводится тепло, т. е. р а сп р ед елен и ем  
эн ер ги и  по б о ль ш ей  массе рабочего  тела. Это приводит к у м е н ь 
ш ению  потерь кинетической эн ергии  с вы ходной  скоростью и к  
у в е л и ч е н и ю  полетного к. п. д. (6.14).

Увеличение полетного к. п. д. явл яется  ф актором , п о вы ш а
ющим к. п. д. д ви ж и тел я .  О дн ако  величина т]д*> как  Уж е
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Рис. 6.7. Зависим ость удельной 
тяги и определяю щ их ее п арам ет
ров от степени двухконтурности 
( L e =  560 кД ж /кг, Кп =  200 м/с, 
t i n  =  0 ,9 6 )

отмечалось, зависи т  и от коэф ф иц иента  гидравли ческих  потерь 
в н аруж н ом  контуре Т Р Д Д  (винте Т В Д ) .

Р ассм отри м  идеальны й д виж и тель , когда т]гп =  1, 11д® =  
=  г|п. П р и  этом у д ел ьн ая  тяга  в расчете  на 1 кг рабочего тела , 
к которому подводится тепло, P yRGi будет изм еняться  п роп ор
ционально изменению полетного к. п. д., и увеличение степени 
двухконтурности приведет к непрерывному росту к. п. д. д в и 
ж и тел я  и удельной тяги Р уло]-

У дельная  тяга  будет стрем иться  к м акси м ал ьн о м у  значению  
Р удсшах —  Ье/Уп в предельном случае, когда степень двухкон 
турности стремится к бесконечности, а к. п. д. д в и ж и тел я  -— 
к единице. В частном случае  (У п =  0) бесконечно больш ой сте 
пени двухконтурности соответствует бесконечно бо льш ая  у д е л ь 
ная тяга  Р уд01 •

Д л я  реального  дви ж и тел я  с увеличением степени двухкон
турности коэф ф иц иент  гидравлических  потерь ц гц ум еньш ается  
(6.8), следовательно, в этом случае  внутренние (ги д р авли че
ские) потери растут, а внешние (кинетической энергии) ум ень
ш аю тся. П ричем  вн ач але  п рео б л адаю щ ее  влияни е  на т]дж о к а 
зы вает  полетный к. п. д., а затем  — коэф ф иц иент  ги д р ав ли че 
ских потерь. Противополож ное в л и я н и е  д в у х  факторов п р и в о 
дит к  тому, что к. п. д. движителя и у д е л ь н а я  тяга Р УЛс,\ по  
степени двухконтурности имеют м аксим ум  (рис. 6.7).

Р ассм отри м , от каких ф акторов  зави сят  о п ти м ал ьн ая  сте
пень двухконтурности и м акси м альн ое  значение удельной тяги 
Р  у д в ь

Чтобы определить оптимальную степень двухконтурности, выразим 
удельную тягу Р уя c,i  через степень двухконтурности и полученную функцию 
исследуем на максимум. Подставив уравнение (6,8) для коэффициента гид
равлических потерь в (6.18), представим удельную тягу Р УД Г,х в следующем  
виде:

" У {т +  1) — (т  +  1)
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П родиф ф еренцируем  полученную функцию по степени двухконтурности:

дР.уд 01
дт

V I/2 +  1
r l l

V'n/2
т +  1 +  1

r l l

v ’i /2
(/й+1)

У т +  1 (/« +  1)

Приравнивая производную к нулю, после преобразования получаем

opt
1 ~ ( ^ Н  +  ^п K 2Lt . I ) / Le

L rU +  V n V L r l l l 2
=  / ( ^ e; LrU’ v n). (6.i9)

О птимальная степень двухконтурности зависит, следоват ель
но, от работы ц и к л а ,  потерь в наруж ном контуре и от скорости 
полета. Чем бо льш е  работа ц и к л а  и меньш е потери в наруж ном  
контуре, тем б о ль ш а я  степень двухконтурности необходим а  
д л я  п о л у ч е н и я  м а к с и м а ль н о й  хяги. С ум ен ьш ен и ем  скорости 
полета оптимальная степень двухконтурности у в е л и ч и в а 
ется.

Ф орм улу  м аксим альн ой  тяги мож но получить, если в ы р а 
жение д ля  ш 0pt подставить в исходное уравнение  д ля  Р удо 1. 
М а к с и м ал ь н а я  тяга  зависи т  от тех ж е  ф акторов , которыми оп 
ределяется  оп ти м ал ьн ая  степень двухконтурности. П ри  этом 
хар актер  зависимости  не изм еняется  (ф орм ула  м аксим альн ой  
тяги здесь  не приводится ввиду  ее слож ности) .

Рассм отри м  ф орм улу  м ак си м альн ой  тяги д ля  частного с л у 
чая, когда V n — 0. Д л я  этого случая  из соотношения (6.19) о п р е
делим  оптим альную  степень двухконтурности:

1 L a - L .
m opt =  — ' r l l

' H I

а из форм улы  (6.18) — удельную  тягу Р УДа i ГТД:

P y u O l  —  2 L e  y j r l l  (ttl  +  1 )•

П о д ст а в л я я  в уравнение удельной тяги m opt и т]гц (6.8), п олу
чаем

L
yf lG Im ax  —

r l l

V  2LTU

П ри  нулевой скорости полета оп ти м альн ая  степень д ву х ко н 
турности и м ак си м ал ь н ая  у д ел ьн ая  тяга  Р уды зав и сят  только 
от соотношения м е ж д у  работой  ц и кла  и потерями в наруж ном  
контуре. Так , если L e= 4 4 0  к Д ж /к г  и Ь ги —  2 к Д ж /к г ,  то оп
ти м ал ьн ая  степень двухконтурности равн а  ~  120, а м а к с и м а л ь 
ная  у д ельн ая  тяга  Р удш составляет  ~ 6 5 0 0  Н с/кг. П р и  ум ень
шении потерь до 0,4 к Д ж /к г  оп ти м ал ьн ая  степень двухконтур-
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Рис.  6.8.  ЗавйсймостЬ удельной тЯ* 
ги и коэффициента т;г1[ от степени 
двухконтурности ( £ е = 440 к Д ж /к г , 
Ч/п =  0) при различных потерях:
------------Д г П = 0 ,4 кД ж /кг; -  — -------
i r i l  == 0 ,8  к Д ж /к г ; ------------- £ r i i =
=  2 кД ж /кг

/ г < Ю 20 Ь0 /00200400 ШКтИ)
трл ш Г  тал , ш

самолет. оертолетн.

ности у велич ивается  до — 600, а удельн ая  тяга  P yHGi — до 
~  18000 Н с/кг  (рис. 6.8).

К а к  отмечалось, оп ти м ал ьн ая  степень двухконтурности и 
м ак си м ал ь н ая  удельн ая  тяга  Г Т Д  зави сят  от скорости полета. 
В лияние скорости полета на т орt и Рудштах более подробно 
будет рассм отрено в седьмой главе.

А нализ вли ян и я  степени двухконтурности на удельны е п а р а 
метры Г Т Д  п ред ставляет  собой сравнение разли чн ы х  типов 
двигателей . С переходом  от Т Р Д  к Т Р Д Д  и д а л ее  — к Т В Д  
у д е л ь н а я  тяга Рудцi увеличивает ся  (см. рис. 6 .7), что является  
следствием у в е л и ч е н и я  степени двухконтурности, т. е. р а с п р е 
д е л е н и я  эн ергии  по б о ль ш ей  массе и сниж ения потерь кинети
ческой энергии.

С равни м  различны е типы Г Т Д  при дополнительном  у сл о 
вии — одинаковом  расходе  воздуха  через основной к о н 
тур. В этом случае  затр ач и в ается  одинаковое  количество 
энергии, а увеличение удельной  тяги Р удгл при переходе от Т Р Д  
к Т Р Д Д  и Т В Д  озн ач ает  такое  ж е  увеличение абсолю тной 
тяги.

С равнение различны х типов Г Т Д  при условии постоянной 
тяги п о казы вает , что переход от Т Р Д  к Т Р Д Д  и д ал е е  —  к 
Т В Д  сопровож дается  снижением р асхода  воздуха  через основ
ной контур д в и гател я  вследствие увеличения удельной тяги 
Рудв! и одновременным повышением суммарного  р асхода  в о зд у 
ха через д виж и тель , что объясн яется  уменьш ением удельной т я 
ги д в и ж и тел я  Руд. С ниж ение G\ и повышение Gs означает , что 
габар и ты  основного контура ум еньш аю тся , а габар и ты  д в и ж и 
теля  увеличиваю тся.
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§ 6 .5 . Н аивы годнейш ее расп редел ени е энергии

м е ж д у  контурами Т Р Д Д

В преды дущ ем  п а р а г р а ф е  зависимость  удельной тяги Т Р Д Д  
от степени двухконтурности р а с с м ат р и в а л а с ь  д л я  частного с л у 
чая  распределен ия  энергии м еж д у  контурам и (ccn =  cci) .  В ы 
разим  удельную  тягу  Т Р Д Д  через работу  ц и кла  д ля  общего 
случая , когда сси ф с сь и проан али зируем  зависимость  величины 
Р у н а  от коэф ф иц иента  х, х ар актер и зу ю щ его  распределение 
энергии м еж д у  контурам и , к а к  это сделано в [8].

6.5.1. Вывод формулы удельной тяги 
для общего случая распределения энергии 
между контурами(Ссп Ф  Cci)

Т ягу  Т Р Д Д  выразим через удельную тягу  внутреннего и наруж 
ного контуров: P  =  P yaIGi +  P y m G u ,  откуда

Рулт =  Руд I +  Р  уди /я, (6.20)

а удельную тягу Р уд — через скорости истечения рабочего  
тела  из контуров двигателя .
Тогда

Р у д щ  =  Cci —  V п т  ( e c u  —  V п). ( 6 . 2 0 , а )

С корость истечения из внутреннего контура  определим  из 
уравнени я  (5.6), д л я  чего внеш ню ю работу  турбины Т тц  в ы р а 
зим через коэфф ициент х, согласно ф орм уле  (6.12),

С cl =  ■ ^ 2 ( 1  - x ) L e + V i

С корость истечения из наруж ного  контура определим из ф о р 
мулы (6.11). П од стави в  в эту ф орм улу  Ь сж, запиш ем  ее в сл е 
дую щ ем виде:

Сс и /2 
Чп = -  ГТТ2,

I I  +  ^ п / 2

откуда

Cell  =  1 / ( 2 Д ш  +  1 / п Н , .

В ы р а ж а я  работу  компрессора Ь кИ через работу  турбины L t![
(6.5), а работу  турбины — через L„ и х  (6.12), получаем

Cm =  ] / ( 2  Т ,  +  Н Л  щ,.
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П о д с т а в л я я  в ы р аж ен и я  д л я  cc! и ссц в (6.20, а ) ,  получаем

И з полученного уравнени я  следует, что у д е л ь н а я  тяга Т Р Д Д  
зависит от работы ц и к л а  и скорости полета (как  и обычного 
Т Р Д ) ,  и, кром е того, — от степени двухконтурности, р а сп р ед е 
л е н и я  эн ергии  меж ду контурами, а также от потерь в  наруж 
ном контуре.

В 5 гл. отмечалось, что р аб о та  ц и кла  зависи т  от т е м п е р а 
туры газа  перед турбиной, сум м арной степени повыш ения д а в 
ления, тем п ературы  наруж ного  воздуха  и к. п. д. процессов 
сж а ти я  и расш ирения. С ледовательно , у д е л ь н а я  тяга Р удGi 
Т Р Д Д  зависит от параметров ц и к л а  Tl и  параметров д в и 
жителя, которыми будем  называть m  и х, от в н еш н и х  у с л о в и й — 
V n и Т н и от потерь в у з л а х  — т]сш, т)р и трь

П еречисленны е ф акторы  вли яю т  и на удельную  тягу д в и ж и 
теля  Руд, так  как  она однозначно оп ределяется  удельной тягой 
P y„Gi и степенью двухконтурности. От этих ф акторов  зависи т  
полетный к. п. д. (6.14, а ) ,  а следовательно, и к. п. д. д в и ж и 
теля.

6.5.2. Зависимость удельной тяги 
от распределения энергии 
между контурами ТРДД

Зави си м ость  удельной тяги  от коэфф ициента х, х а р а к т е р и 
зую щего распределен ие  энергии м еж д у  контурами, п р о а н ал и 
зируем при условии, когда m .=  co n s t  и все остальн ы е п а р а м е т 
ры, от которых зависи т  Р уд, неизменны. (Т ак  к а к  при т  =  
=  co n s t  величины Р удо 1 и Р уд однозначно определяю т друг 
друга, то результаты  ан ал и за  одинаково  относятся  к Р удоь 
Р уд и к абсолю тной тяге) .

П усть  х — 0. В этом случае  в наруж н ы й  контур энергия не 
передается , а скорость потока на выходе из наруж ного  кон ту
ра из-за  влияния  потерь меньш е скорости полета и, сл е д о в а 
тельно, в наруж ном  контуре возни кает  о три ц ательн ая  тяга. П о 
этому при х  =  0 уд ел ьн ая  тяга  Т Р Д Д  меньш е удельной тяги

С увеличением х  увеличиваю тся  внеш няя рабо та  турбины 
Ltii, п ер е д а в ае м а я  в наруж н ы й  контур, рабо та  ком прессора 
наруж ного  контура L Kn, скорость истечения из наруж ного  кон
тура и одновременно сни ж ается  скорость истечения рабочего 
тела  из внутреннего контура. С ледовательно , тяга  наруж ного  
контура растет, а внутреннего — сни ж ается . Одновременно по-

Pynoi =  ^ 2  (1 —х )  L e - \-V П — V n +

(6 .21)

Т Р Д .
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Рис.  6.9. Зависимость удельной тяги 
Т Р Д Д  и определяющих ее величин от 
х ( L c —  560 кД ж/кг, Vn =  200 м/с, 
/ я = 1 ,  Г1и  =  0,9)

О 0,2 0,9 0,6 0.8 х

летный к. п. д. наруж ного  контура ум еньш ается , внутреннего — 
увеличивается  (рис. 6.9).

П р и  х =  1 тяга  внутреннего контура равн а  нулю, т а к  к а к  
вся энергия передается  в' наруж н ы й  контур. П ри  этом тяга н а 
ружного контура Т Р Д Д  б ли зка  к тяге  Т Р Д ,  если в частном 
случае  принять т  —  1 (6 .21); она отли чается  только  вследствие 
влияния  дополнительны х потерь, которые возни каю т при пере
д аче  энергии из внутреннего контура в наруж ны й.

И так , в двух крайних случаях  распределен ия  энергии: при 
х = 0  и х.—  \ тяга  Т Р Д Д  при т —  1 примерно равна  (а в случае  
идеального наруж ного  контура, г | п = 1 ,  строго р авна)  тяге 
Т Р Д . И з этого следует, что при 0 < л : < 1  тяга  д о л ж н а  иметь 
м аксим ум , т а к  как  на двухконтурном дви гателе  она больш е, 
чем на одноконтурном (см. § 6.4). П оследний вы вод  с п р а в е д 
лив и д л я  случаев, когда т ф \ .

Из уравнени я  (6.16) видно, что при принятых условиях  (L e 
и V n постоянны) у д ельн ая  тяга  Р уааi м ож ет  изм ен яться  только 
за  счет изменения к. п. д. д в и ж и тел я  г)дж- Значит, м а кси м ум  
тяги являет ся следствием м а кси м ум а  к. п. д. г)дж, который в о з 
никает п р и  изм енении  х, что о б ус л о в л е н о  противополож ным и з 
м енением  полетного к. п. д. внутреннего  ( r |ni) и наруж ного  
ОПпп) контуров. С увеличением коэфф ициента  х от 0 до опти
м ального  значения  к. п. д. д в и ж и тел я  повы ш ается  б л аго д ар я  
п р ео б л адаю щ ем у  влиянию  на него увеличения полетного к. п. д. 
T|ni, т. е. вследствие  доминирую щ его влияни я  сниж ения  потерь 
кинетической энергии с выходной скоростью сс\. Д ал ь н ей ш ее  
увеличение л: от оптимального  значения  до единицы приводит к 
снижению к. п. д. г]д)Ю что объясн яется  преобладаю щ и м  в л и я 
нием на него уменьш ения полетного к. п. д. г)„ц, т. с. дом и н и 
рующим влиянием  повыш ения потерь кинетической энергии с
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выходной скоростью ссц  (см. рис. 6.9). П р и  оптим альном  х  
сум м арны е потери энергии, минимальны.

Н ай д ем  оптим альное  значение х, при котором т яга  Т Р Д Д  
с задан н ой  степенью двухконтурности принимает  м а к с и м а л ь 
ное значение. Д л я  этого в ы р аж ен и е  (6.21) представим  в сл е 
дующ ем виде:

Дуди — Vn В (1  — х )  -ф 1 — 1 +  т  1 [В  —  -f- 1 j т]ц — 1 | | ,

где

В  =  L e l (V l /2 ) .

Полученное выражение продифференцируем по х:

дР.у д  и

д х
-В

2 J /B  (1—х)  +  1
■ +  т  ■

т)и В /т

2 | /  ( В х / т  -j- 1) rj j j

Приравнивая производную к нулю и решая полученное выражение относи
тельно xovt, имеем

opt

v l/2
’In — Le  ̂ ^н)

 (1/„')+ — -/(«, L e , V u ) . ( 6 . 22 )

Оптимальному распределению энергии xovt соответствуют максимальная 
удельная тяга и оптимальные скорости истечения c ci o p t  и C c i i  o p t ,  формулы 
которых получим, подставив (6.22) соответственно в (6.21) и в уравнения 
для сС1 и С о и .  Тогда

УДGI m a x  — Р п +  т  +  1) ( W t ] j i  +  1) — (nt +  1) j ; (6.23)

c c I o p t  ^
1 Г  В +  т  н

п V 1 +  1)ц
+ ±

т

СсIlopt Р п - n n Y  “у
В +  т  - f  1

т)и т

И з полученных ф орм ул  следует, что оп тим альное  р а с п р е 
деление энергии и м ак си м ал ь н ая  у д ельн ая  тяга  зав и сят  от сте
пени двухконтурности, потерь в н аруж ном  контуре и соотно
ш ения м еж ду  скоростью полета и работой цикла . О птим альное 
отношение скоростей истечения из реактивн ы х сопел н а р у ж н о 
го и внутреннего контуров Т Р Д Д  численно равно  к. п. д. н а 
руж ного  контура:



Е сли  д ви ж и тель  идеальны й (rjn =  1), то, к а к  следует  из 
( 6 .22 ),

^opt ---
0,1 +  G,

С ледовательно , д л я  идеального  д в и ж и те л я  оп тим альное  о т 
ношение работы  турбины Z,tи, передаваем ой  в наруж н ы й  кон
тур, к работе  ц и кла  равно отношению расхода  воздуха  через 
н ар у ж н ы й  контур к сум м арном у расходу  воздуха, т. е. в этом 
случае оптим альны м  яв л яется  равном ерное  распределен ие  эн ер 
гии по м ассе  рабочего  тела . Р авн ом ерн ом у  распределен ию  
энергии соответствуют одинаковы е скорости истечения ссц . =
—  сл , одинаковы е полетные к. п. д. наруж ного  и внутреннего 
контуров и минимум потерь кинетической энергии с выходной 
скоростью.

С увеличением потерь в н аруж н ом  контуре коэфф ициент 
x„Pt ум еньш ается , ум еньш ается  при этом и оптим альное отно
шение скоростей ссП/сС1.

С увеличением степени двухконтурности увеличивается  со
ответственно и д оля  энергии (xopt) ,  ко то р ая  п ередается  в н а 
руж н ы й контур из условия  оптимального  распределения .

Н аконец , при увеличении работы  ц и кл а  или уменьш ении 
скорости полета  д л я  обеспечения м акси м альн ой  тяги  Т Р Д Д  с 
задан ной  степенью двухконтурности необходимо все больш ую  
долю  работы  ц и кл а  п ер ед авать  в наруж н ы й  контур (6.22).

Т аким  образом , оптимальное р а с п р е д е ле н и е  эн ергии  меж ду  
наруж ны м и внутренним контурами б л и з к о  к  р а вн о м ер н о м у  
р а сп р ед елен и ю  энергии  по массе  рабочего  тела в этих контурах. 
Оно отли чается  от равномерного  только вследствие  влияни я  
дополнительны х потерь, связанны х с передачей энергии из вн ут
реннего контура в наруж ны й.

В преды дущ ем  п а р а г р а ф е  показано, что при постоянном под
воде энергии тягу  д ви гател я  м ож но повысить за  счет у в ел и 
чения степени двухконтурности. О днако  такое  повыш ение тяги 
соп ровож дается  увеличением габари тов  д вигателя , что не в сег 
да приемлем о по условиям  применения летательного  ап п ар ата .  
Рассм отрен ны й здесь  м аксим ум  ф ункции P.— f ( x )  при т.—
— co n s t  достигается  без изменения д и ам етр ал ьн ы х  габари тов . 
П оэтом у в процессе проекти рования  д в и гател я  при вы бранном  
значении т  нуж но стрем иться  к тако м у  х, при котором об ес
печивается  практический  м аксим ум  тяги. Н еобходим ое  зн а ч е 
ние коэфф ициента  х  обеспечивается  путем вы б о р а  соответству
ющего значения  степени повыш ения д авл ен и я  в ен ти л ято р а  ПкП • 
П р и  этом изм еняется  число ступеней вен ти лятора  или их на- 
порность. Соответственно изм еняется  число ступеней турбины 
вентилятора  или их нагруж енность.

О пределим  величину х ',  х ар актер и зу ю щ у ю  частны й случай 
р асп ределен и я  энергии, когда  Ccii —Cci- Д л я  этого в форму- 
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лу  (6.12) подставим L Tп из уравнени я  (5.6) и L e из (6.6, а ) .  
Тогда

т +  1 — т)гП

В еличина х '  незначительно отли чается  от x opt и это о тли 
чие практически  не вли яет  на удельную  тягу  дви гателя .  Р а с 
четы п оказы ваю т, что в ш ироком  ди ап азо н е  изменения степе
ни двухконтурности у д ельн ая  тяга  Р удСi Т Р Д Д ,  рассчи танн ая  
по ф орм уле  (6.18), незначительно отличается  от м акси м альн ой  
удельной тяги, определенной по ф орм уле  (6.23). П оэтом у  в 
дальн ейш ем  зависимость  удельной тяги  Р удпi Г Т Д  от р а зл и ч 
ных ф акторов  будет ан ал и зи р о ваться  по ф орм уле  (6.18), что 
в принципе соответствует случаю  оптимального  распределен ия  
энергии.

В ыводы по теме: «С иловая  устан овка
с газотурбин ны м  дви гателем  к а к  движ и тель»

1. П р и р а щ е н и е  скорости рабочего  тела в движителе (сс— V u)  
численно  равно  его у д е л ь н о й  тяге Р уд, т. е. отношению тяги к 
с ум м арном у  р а схо д у  рабочего  тела через движитель.

2. Турбореакт ивны й и турбовинтовой двигатели можно р а с 
сматривать к а к  частные с л у ч а и  Т Р Д Д  с р а зл и ч н о й  степенью  
двухконтурности  — от т — 0 ( Т Р Д )  до m e n  1000 ( Т В Д  с верто
летным винтом). В о  всех  трех с и л о в ы х  уст ановках м еха н и ческа я  
энергия, численно  р а в н а я  работе ц икла ,  затрачивается на п р и 
р а щ ени е  кинетической эн ергии  рабочего  тела, пр о хо д ящ его  че
рез движитель, и на п р ео д о лен и е  г и д р а в л и ч е с к и х  потерь в д в и 
жителе.

3. Коэффициент г и д р а в л и ч е с к и х  потерь движителя  три п о 
казывает, к а к у ю  д о л ю  от работы ц и к л а  составляет п р и р а щ ен и е  
кинетической эн ергии  рабочего  тела, про хо д ящ его  через д в и 
житель. Он зависит от аэродин ам ического  совершенства  (ТцО 
и параметров движителя (т , х ) ,  а также от скорости полета и 
работы цикла .

4. А ви а ц и о н н о м у  движителю п р и сущ и  специф ические  поте
р и  — потери кинетической энергии  с вы ходной  скоростью. Они  
оцениваются полетным к. п. д., который показывает, к а к у ю  
часть от п р и р а щ е н и я  кинетической эн ергии  рабочего  тела сос
тавляет п о л е з н а я  работа, затраченная на передвиж ение лета
тельного аппарата. Полетный к. п. д. при  y n= c o n s t  од но зна ч 
но определяется у д е л ь н о й  тягой движителя  Р уд. С у в е л и ч е н и е м  
Руд он снижается.

5. Эффективность движителя оценивается с пом ощ ью  коэф 
фициента полезного  действия  г]дж, который представляет собой  
отношение п о лезн о й  работы  Р У П передвиж ения  летательного
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аппарата к работе ц и к л а  L eG\, и учитывает ка к  ги д р а в л и ч е с к и е  
потери в наруж ном контуре Т Р Д Д  ( винте Т В Д ) ,  так и потери 
кинетической эн ергии  с вы хо д но й  скоростью  rjдж =  rj/in'in-

6. К ■ п. д. движителя п р и  за д а н н ы х  работе ц и к л а  и скорости 
полета однозначно  определяет в е л и ч и н у  у д е ль н о й  тяги д в и га 
теля Ру^сл в расчете на 1 кг рабочего  тела, к  которому п о д во 
дится тепло, т. е. отношение тяги к р а схо д у  рабочего  тела через  
основной  контур двигателя. У д ельн а я  тяга Р Удея Т Р Д Д  зависит  
от параметров ц и к л а  (Т* и  k s ) ,  параметров движ ителя (пг и 
х ) ,  в н е ш н и х  у с л о в и й  ( V a и Т„) и потерь в у з л а х  (V]c,k, Лр 11 Л и ) -

7. П р и  за д а н н о й  степени двухконтурности м а к с и м а л ь н а я  тя
га Т Р Д Д  достигается при  оптимальном р а с п р е д е л е н и и  энергии  
между контурами ( x opt), соответствующем м а к с и м а ль н о м у  з н а 
чению  к. п. д. движителя. Н а л и ч и е  м а к си м ум а  к. п. д. движите
л я  и тяги по х  объясняется противополож ным и зм ен ен и ем  п о 
терь кинетической эн ергии  рабочего  тела на вы ходе  из внутрен
него (с Л— V n) 2/2 и наруж ного (с Рц — V n) 2/2 контуров. Оптималь
ное р а с п р е д е ле н и е  энергии , при  котором сум м арны е потери о к а 
зываются м и н и м а льн ы м и , б л и з к о  к  р а вн о м ер н о м у  (а  д л я  и д е а л ь 
ного движителя, т. е. при  г\и =  1, соответствует р а в н о м ер н о м у)  
р а с п р е д е ле н и ю  эн ергии  по массе  рабочего  тела о б оих  контуров.

8. С у в е ли ч е н и е м  степени двухконтурности ( п р и  x = x opt)  
у д е л ь н а я  тяга Р уа неп р ер ы вно  снижается, а у д е л ь н а я  тяга 
Руде, имеет м аксим ум . Н а л и ч и е  м а к си м ум а  P yRr,i по степени 
двухконтурности объясняется противополож ным в л и я н и е м  д в у х  
факторов: ум ен ьш ен и ем  потерь кинетической эн ергии  с в ы х о д 
ной скоростью п р и  у в е л и ч е н и и  m  и ростом г и д р а в л и ч е с к и х  п о 
терь. Степень двухконтурности со вр ем ен н ы х  Т Р Д Д ,  п р е д н а зн а 
ченны х  д л я  самолетов с д о зв у к о в ы м и  скоростями полета, дости
гает 6...8. Ожидается ее д а л ьн е й ш ее  у в е ли ч е н и е  до ур о вня
10...12 [31].

9. Оптимальные параметры движителя  (7nopt и х орД ,  а так
же м а к си м а ль н о е  у в е л и ч е н и е  у д е л ь н о й  тяги Т Р Д Д  Р удс 1 (по  
ср а внен и ю  с Т Р Д ) ,  зависят только от соотношения меж ду р а 
ботой ц и к л а ,  потерями в наруж ном контуре Ь щ  и скоростью  
полета. У вел и чен и е  работы ц и к ла ,  которое обеспечивается г л а в 
ны м  образом  за  счет у в е л и ч е н и я  Т Г, сниж ение потерь Ь ги и 
ум еньш ение  скорости полета приводят к у в е л и ч е н и ю  оптималь
ны х параметров ( x opt, m oPt) и тяги оптимального Т Р Д Д  (по  
сравнен ию  с тягой Т Р Д ) .

10. Три  основн ы х  типа Г Т Д  при  н е б о л ь ш и х  д о зв у к о в ы х  ско
ростях полета существенно отличаются д руг  от д р уга  к а к  си
ло в ы е  установки летательных аппаратов. П ер ехо д  от Т Р Д  к  
Т Р Д Д  и д а л ее  — к Т В Д  позволяет при  оди н а к о во й  затрате 
энергии  увеличить тягу в н еско лько  раз, что объясняется р а с 
пр ед елен и ем  эн ергии  по б о ль ш ей  массе  рабочего  тела, сниже
нием  потерь кинетической эн ер ги и  с вы хо д но й  скоростью, т. е.
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ростом к. п. д. движителя. Рассматриваемые типы Г Т Д  отли
чаются д р уг  от д р у га  к а к  движители.

Контрольны е вопросы

1. Э ф ф ективная и внутренняя тяга  движ ителя. Вы ведите ф орм улу тяги 
и проанализируйте ее.

2. К аковы  особенности образования тяги струйным и винтовым дви ж и 
телем? Где прилож ена тяга  и как  передается летательном у аппарату?

3. Д окаж и те , что силовые установки с Т Р Д  и Т В Д  м ож но рассм атривать 
как  частны е случаи Т Р Д Д .

4. К оэф фициент гидравлических потерь т)гп . От каких ф акторов и как  он 
зависит?

5. П олетный к. п. д. К акие потери им учиты ваю тся, от каких ф акторов 
и к ак  он зависит?

6. Д ай те  определение к. п. д. движ ителя. К акова основная особенность 
движ ителя, взаимодействую щ его с воздуш ной средой (по сравнению  с дви 
ж ителем  наземного т р ан с п о р та)?

7. П роанализируйте влияние степени двухконтурности на удельную  тягу  
движ ителя Руд, к. п. д. движ ителя и удельную  тягу  Р уд 01.

8. От каких ф акторов и как  зависит оптим альная степень двухконтурно
сти? К акое  влияние эти ф акторы  оказы ваю т на функцию Р уя e i  —  f ( m ) ?

9'. К ак  и почему при одинаковой затр ате  энергии тяга  Т Р Д Д  и Т В Д  о т
личается от тяги Т Р Д  в условиях дозвуковой  скорости полета?

10. С равните Т Р Д  и Т Р Д Д  при одинаковы х парам етрах  цикла и при 
следую щ их дополнительных условиях:

1) Gi =  c o n s t;2 )  G s =  const; 3) Р  =  const.
14. От каких ф акторов в общ ем случае зависит удельная тяга  Т Р Д Д ?  

Выведите ф орм улу для  Р уд gi-
1:2. П роанализируйте влияние распределения энергии м еж ду контурами 

(коэффициент х )  на удельную  тягу  Т Р Д Д .
13. О т каких ф акторов и как  зависит x opt? К акое влияние эти ф акторы  

оказы ваю т на функцию  Р уд g i  —  f ( x ) ?
14. С ф орм улируйте основные вы воды  по теме «С иловая установка с  г а 

зотурбинны м двигателем  как  движ итель».

З а д а ч и

1. О пределить приращ ение кинетической энергии рабочего тела в Т Р Д Д , 
если р абота  цикла Z.e =  550 к Д ж /к г , степень двухконтурности пг =  2, коэф 
фициент гидравлических потерь наруж ного контура т]гц  =  0,95 (скорости 
истечения из наруж ного и внутреннего контуров равны ).

2. О пределить расход воздуха через винт Т В Д  при скорости полета 
Уп =  600 км/ч, если расход воздуха через двигатель G i = 1 0  кг/с, работа 
цикла L e =  500 к Д ж /к г , коэфф ициент гидравлических потерь винта т|ги  =  0,9, 
скорость потока за двигателем  coi =  210 м /с  и скорость потока за  винтом 
Сси = 2 0 0  м/с.

3. О пределить тягу , развиваем ую  Т Р Д  в стандартны х атм осф ерны х ус
ловиях у  земли при скорости Уп =  900 км /ч , если при критическом истече
нии газа  из суж иваю щ егося сопла площ адью  F c =  0,7 м2 скорость истечения 
и давление равны соответственно 550 м /с  и 150 кП а. П ринять v c =  l.

4. О пределить расход воздуха через основной контур Т Р Д Д  при скоро
сти полета 1/п =  950 км /ч , если тяга  двигателя Р  =  30 кН, степень двухкон 
турности т — 5, скорости истечения из наруж н ого  и внутреннего контуров 
при полном расш ирении равны  соответственно 600 и 6701 м /с. П ринять v c =  l .

5. О пределить тягу  Г Т Д , если при скорости полета Уп =  800 км /ч  р ас 
ход воздуха через основной контур двигателя, работа цикла и К. п. д . д в и 
ж ителя равны соответственно 30 кг/с, 600 к Д ж /к г  и 0,5,
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6. Определйть удельную тягу ЯуД и к. п. д. движителя т]дж Т Р Д Д , если 
при скорости полета Ущ =  950 км/ч скорость рабочего тела на выходе из дви
жителя C c ii= C c i =  550 м/с, коэффициент гидравлических потерь наружного  
контура г|гц  =  0,9.

7. Как и во сколько раз изменятся удельная тяга движителя Р уд и 
удельная тяга Р уд gi, если с увеличением степени двухконтурности Т Р Д Д  
от 0 до  6 к. п. д. движителя увеличивается от 0,3 до  0,5 при постоянных 
значениях скорости полета и работы цикла?

8. Сравнить удельную тягу движителя Р уд Т Р Д , Т Р Д Д  ( т  =  2) и Т В Д  
( т = 1 0 0 ) ,  удельную тягу Р уд Gi, полетный к. п. д. и к. п. д. движителя 
т)Дж, если при Рц =  700 км/ч работа цикла L e =  600 кД ж /кг, коэффициенты  
гидравлических потерь наружного контура Т Р Д Д  и винта Т В Д  равны соот
ветственно 0,9 и 0,8. Принять Ccii =  Cci.



Г л а в а  7

Основные закономерности изменения 
удельных параметров ГТД

В гл аве  приведены общ ие критерии эф ф ективности  а в и а ц и 
онного ГТД, х ар актер и зу ю щ и е  силовую установку  в целом: к а к  
тепловую м аш и ну и к а к  д виж и тель . Р ассм отрен ы  зависимости  
удельной тяги и критериев эффективности от парам етров  ц и кла  
СГг, its)  и д в и ж и тел я  (т , х ) ,  от внешних условий (V„, Гн) и 
от потерь в у зл а х  ( г ) Сж ,  Ц р ,  Ц п ) .

§  7.1. Общий к.п.д. 
и удельны й р а сх о д  топлива

О бщ им  к.п. д. называется отношение п о л е з н о й  работы PV„ 
передвиж ения  летательного аппарата к р а сполагаем ой  эн ергии  
G iQ 0 внесенного  в  двигатель топлива. Т а к  к а к  отнош ение тяги 
д вигателя  к расходу  воздуха  через основной контур равно у д ел ь 
ной тяге  Р уДсI в расчете  на 1 кг рабочего тела , к  которому под
водится  тепло, то в ы р аж ен и е  общего к. п. д. м ож но запи сать  
в следую щ ем  виде:

р  v
' у д Ш  у п / 7  1 \7]0 =  —    (7.1)

V0

У м н ож ая  числитель и зн ам ен ател ь  полученного вы р аж ен и я  
на рабо ту  ци кла , имеем

Т)о =  Ч]е 7 ]дж .  (7.2)

О б щ и й  к. п. д. показывает, к а к а я  часть р а с п о ла га ем о й  энергии  
внесенного  в двигатель топлива преобразуется в п о л е з н у ю  р а б о 
ту передвиж ения  летательного аппарата. Он характеризует  
двигатель в целом: и к а к  тепловую м аш ину ,  и  к а к  движ и
тель.

О днако  общ им  к. п. д. нельзя  оценивать эф ф ективность  д в и 
гател я  при Vn— 0, т а к  к а к  в этих условиях  г)о =  0. А поскольку
б о льш ая  часть испытаний авиационны х двигателей  ведется  в 
стендовых условиях  при нулевой скорости полета, на практике
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в качестве критерия эффективности турбореактивного двигате
л я  используется уд е ль н ы й  р а схо д  топлива  Суд (1.7).

В ы р а ж а я  расход  топлива  и тягу  в ф орм уле  (1.7) соответ
ственно через относительный расход  топлива  qT и удельную  тягу 
Руц.а\, получаем

3600?т у'
, (7-3)

yOGl

где  v' =  Gg r / G BX, — коэффициент изменения массы воздуха в про
точной части двигателя от сечения В Х  до Г  (в гл. 7, как и 
в гл. 5 и б, изменением массы рабочего тела пренебрегаем, коэф 
фициент принимается равным единице).

Относительны й расход  топлива  qT при известной удельной  
низшей теплоте сгорания Н и однозначно определяется  р асп о 
лагаем ой  энергией Q 0 внесенного в д ви гатель  топлива  qT=  
—  QoJHu. С учетом этого на основании (7.1) и (7.3) получим 
связь  м е ж д у  удельны м  расходом  топлива  и общ им к.п.д.:

36001%
С у д  —  — 77  ( 7 . 4 )

Н и %

К ак  следует  из (7.4), удельны й расход  топлива при F„ =  const  
и Я м =  co n s t  изм ен яется  обратно  пропорционально  общ ем у к. п. д. 
С увеличением эффективности  д ви гател я  общий к. п. д. растет, 
а удельны й расход  топлива  сни ж ается . -

О бщ ий к. п. д. (так  ж е, к а к  эф ф ективны й к. п. д. и к. п. д. 
дви ж и тел я )  зависи т  от п арам етров  ц и кла  (74 и я 2 ) и д в и ж и 
теля (т  и х ) ,  от внешних условий (V„ и Т н) и потерь в у зл а х  
(рсж, т]р, т)п), от коэф ф иц иента  полноты сгорания топлива г)г. 
О т этих ж е  ф акторов , а т а к ж е  от удельной теплоты  сгорания 
топлива Н и, зависит, следовательно , и удельн ы й расход  топ 
лива.

О бщ ий к. п. д. лучш их современных Т Р Д Д  в условиях д л и 
тельной работы  (77 =  11 км, Л4П =  0,8...0,85) примерно равен 
0,3. О коло 70% тепловой энергии, внесенной в д ви гатель  с то п 
ливом, р ассеи вается  в атмосф ере: 50% — в виде горячих в ы 
хлопных газов, вы текаю щ их из основного контура; 10% —  в 
виде подогретого воздуха, вы текаю щ его  из наруж ного  контура, 
и ещ е 10% — в виде кинетической энергии струи рабочего те 
ла, покинувш его д в и ж и тел ь  (н аруж н ы й  и внутренний кон ту
р ы ) .  Т ако м у  к. п. д. соответствует удельны й расход  топлива, 
равны й » 0 , 6  к г /д а Н -ч .

П р и  постоянном общем к. п. д., а значит при постоянной 
эффективности  дви гателя ,  у д е л ь н ы й  р а схо д  топлива изменяется  
с изм енением  скорости полета (7.4) и поэтому в рассматрива
емом случ а е  не может быть критерием эффективности. Это о б у 
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словлено тем, что величина С Уд оп ределяется  к а к  отношение 
массового расхода  топлива к тяге, а не к работе  передвиж ения 
летательного  а п п ар ата .

Введем понятие удельного расхода топлива См  как отношение 
величины Gт к тяговой Мощности N p : См =  3600G T/ N p .  Выра
ж ая  мощность через тягу  N P = P V „ , имеем C N = C yt) / V a. С уче
том уравнения (7.4) получим

п  3600
С /V :

И и \

У дельный расход  топлива  CN при rjo =  co n s t  не зависи т  от ско 
рости полета и д л я  топлива с постоянной удельной теплотой 
сгорания однозначно оп ределяется  общим к. п. д. О днако  в е 
личина CN при Vn= 0  о б р ащ ается  в бесконечность, поэтому 
удельны й р асход  CN, к а к  и общ и й к. п. д., не м о ж ет  служ ить  
критерием д ля  оценки эф ф ективности  д вигателей  по р е зу л ь т а 
там их стендовых испытаний.

Экономичность Т Р Д  и Т Р Д Д  оценивается , к а к  у ж е  о т м еч а 
лось, по удельном у расходу  топлива  Суд. Это неприемлемо для  
Т В Д , т а к  как  тяга  винта этого д ви гател я  в условиях  стен до
вых испытаний не зам еряется .  (К ритерием  СУа экономичность 
Т В Д  оценивается  только в тех случаях , когда его эф ф ек ти в 
ность необходимо сравнить с эфф ективностью  Т Р Д  или Т Р Д Д ) .  
О бычно д л я  такой  оценки прим еняется  расход  топлива Се=  
==3600е/т/Аф. Учитывая, что N s =  N Plv\B, а отношение до/дв 
равно эф ф ективном у к. п. д. (без учета механических потерь), 
получаем

C f = J3600_. ( 7 .5 )

и  и г>е

У дельный расход  топлива Се Т В Д  при / / „  =  const о д н озн ач 
но оп ределяется  эф ф ективны м  к. п. д. Величина Се характери
зует двигатель только как  т епловую маш ину.

§  7 .2 . Зависимость удельной  тяги 
и удел ьн ого р а сх о д а  топлива 
от параметров цикла

В лияние п арам етров  ц и кла  (тем п ературы  га за  перед тур
биной и сум м арной степени повы ш ения д авл ен и я )  на удельны е 
п арам етры  д в и гател я  рассм отри м  при условии, что величины 
Vn, Т н, г|сж, Д р . т)ц, Д г  и пг сохраняю тся  неизменными, а р а с п р е 
деление энергии м еж д у  контурам и за д ае тс я  равенством  скорос
тей Ссц = С С1.
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7.2.1. Зависимость удельных параметров двигателя 
от температуры газа перед турбиной

£
В лияние тем п ературы  Тг на удельны е п ар ам етр ы  дви гателя  

рассм отри м  при условии сохранения постоянной сум м арной сте
пени повыш ения давления.

Влияние температуры газа перед турбиной на удельную тя
гу. П ри приняты х условиях его ц елесообразн о  а н ал и зи р о в ать  
по ф орм уле  (6.18). С повы ш ением  Т г возрастает работа ц и к л а  
(см. § 5 .3), что и оказывает о п р е д е л я ю щ е е  в л и я н и е  на  у д е л ь н у ю  
тягу: она увеличивает ся  на всех  трех типах Г Т Д  вследствие  
у в е л и ч е н и я  количества тепла, подведенного  к р а б о чем у  телу 
(рис. 7.1, а ) .  С делан ны й вы вод  относится и к  удельной тяге 
дви ж и тел я  Руд, и к удельной тяге  Руда i в расчете  на 1 кг р а 
бочего тела , к которому подводится  тепло.

Н е
К Г

2400

800 1200 160D

«Г
Р и с .  7.1.  Зависимость удельной тяги (а),  
к. п. д . (б)  и удельного расхода топли
ва (в) от температуры газа перед турбиной 
(Г н =  2 1 6 ,5  К, V n =  200 м /с , Jtj, =  25, 
11сж =  0>85. т)р = 0 , 9 3 ,  Чц трд д  =  0 ,9 ,
Чц т в д  ~  0 > 9 6 ) : -----------Т Р Д ; -------------
ТРДД, m =  2;  ТВД , m =  80

Реальи.
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При изменении температуры Т*,  строго говоря, не сохраняется постоян
ным и коэффициент три. Однако при m = ic o n st и постоянном аэродинамиче
ском совершенстве движителя он изменяется так ж е, как и работа цикла 
(6 .8). Причем в рабочем диапазоне температур Т* коэффициент три изм е
няется незначительно.

Рост  Руд при условии обеспечения задан ной  абсолю тной т я 
ги ведет к снижению габари тов  и массы  д вигателя . Поэтому  
у в е л и ч е н и е  температуры газа  перед  турбиной  —■ основная  тен
д ен ц и я  авиационн ого  двигателестроения. З а  45 лет работы над  
соверш енствованием Г Т Д  температура Т*т у в е л и ч и л а с ь  от ~  1000 
до 1600...1800 К, т. е. почти на 800 К. Каж дый год она у в е л и ч и 
вается в среднем на ~ 2 0  К-

П р и  уменьш ении тем п ературы  га за  перед турбиной до м и 
нимального значения  Гг min у д ельн ая  тяга  Г Т Д  п ад ает  до нуля, 
т а к  к а к  количество подведенного к рабочем у  телу тепла, ум ень
ш аясь, становится  равны м  величине потерь.

Для Т Р Д  работа цикла при этом равна нулю, а значение Г* minопреде
ляется по формуле (5.9-). В Т Р Д Д  и Т В Д  к тепловым и гидравлическим 
потерям в основном контуре двигателя добавляются гидравлические потери 
в движителе. П оэтому в этих двигателях количество тепла Qi =  cp.2 (Г гш!п— 

—Т*к) , подведенного к рабочему телу и затраченного на преодоление потерь, 
соответственно больше. Следовательно,

Г г min Т В Д  >  7 г min Т Р Д Д  >  T r  m in  Т Р Д ,

а работа цикла больше нуля и затрачивается на преодоление гидравлических 
потерь в наружном контуре (винте) L ru m  =  L e. Коэффициент гидравлических 
потерь три в точке с минимальной температурой газа перед турбиной равен 
нулю (6 .8);.

Влияние температуры газа перед турбиной на удельный рас
ход топлива (см. рис. 7.1, б, в ) .  У дельны й расход  топлива  и з
меняется  обратно пропорционально общ ем у к. п. д., который 
равен  произведению  эфф ективного  к. п. д. на коэфф ициент ги д 
равлических  потерь три и на полетный к. п. д.

П р и  минимальной тем п ературе  Г г =  Г rmm общ ий к. п. д. 
д ви гател я  равен нулю, а удельны й расход  топлива стремится 
к  бесконечности, т а к  к а к  в этом случае  у д ельн ая  тяга  д в и г а 
теля р авн а  нулю. К а к  отмечалось, с повышением тем п ературы  
га за  перед турбиной увеличивается  эф ф ективны й к. п. д. (§ 5 .5 ) ,  
а т а к ж е  коэффициент гидравли ческих  потерь три, что о б ъ я с н я 
ется увеличением работы  ц и кл а  и уменьш ением доли  тепла, 
идущ его  на преодоление ги дравли ческих  потерь. О дновременно 
увеличиваю тся  скорость рабочего  т ела  за  д ви ж и тел ем  сс, а 
следовательно, и потери кинетической энергии с выходной ск о 
ростью, т. е. ум еньш ается  полетный к. п. д.

Т аким  образом, с у в е л и ч е н и е м  Г г  на о б щ ий  к. п. д. и у д е л ь 
ны й р асход  топлива два  фактора оказывают противоположное
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вл и ян и е .  В н а ч а л е  ( при  н е б о ль ш и х  температурах)  преобладает  
ум ен ьш ен и е  д о л и  тепла, идущ его  на  п р еодолен ие  г и д р а в л и ч е 
ски х  потерь, затем (п р и  вы со к и х  температурах)  — ув е ли ч е н и е  
потерь кинетической энергии. Это приводит к тому, что о б щ ий  
К П Д  вн а ч а л е  увеличивает ся, затем уменьшается, а при  н е к о 
торой температуре, которую называют эконом ической  Ттж, 
имеет м аксим ум .

Ч тобы  определить, от к ак и х  п арам етров  зависи т  эконом и
ческая  тем п ература ,  вы рази м  общий к. п. д. через п арам етры  
рабочего процесса  и полученную функцию исследуем на м а к 
симум.
Для этого в формулу (7.1) из ('618) подставим величину удельной тяги, а 
располагаемую энергию внесенного в двигатель топлива выразим через тем
пературу газа перед турбиной (см. § 5.1 и 5 .4 ). Тогда

V n ( m +  1) цг (  f  2 L e X n

^  сР {т* -  К)  \ У
С учетом зависимости (5.5) работу цикла выразим через работу расширения 
и сжатия. Причем работу расширения представим в следующем виде:

L p  =  / г  ^р,  1 Д 6  /р =  С р . 2 ^  ̂ / ~ I У р .

Пренебрегая изменением теплоемкости рабочего тела, имеем

V  с ( Т*  I — L \  +  V 2 — VГ 2 \ г  Р с ж )  Т-  v П у п
<о" 1 ----------------- д;— ----------------

V n ( m +  l ) v r II

ГДе с1 =   Тр--------- ; С2 = Щ + 1 -

Продифференцируем г)0 по Т*,  полагая, что с-i и с2 не зависят от темпера

туры газа перед турбиной:

от; ci (г; -
Приравнивая производную к нулю, после некоторых преобразований полу
чаем

Т* _  ^ сж _  Т* , 2Vn 1 /  ^ СЖ _ Tr 1Р
г.эк 7 к “г  .

Р Р

Выражение для Т * эк можно привести к следующему виду:



И з (7.6) следует, что эконом ическая  тем п ер ату р а  га за  пе
ред турбиной зависи т  от потерь в у зл ах  д ви гател я  (ц Ст, тщ 
рил), скорости полета, сум м арной степени повышения давлен ия  
jcs , тем п ературы  наруж ного  воздуха  и от степени дву х ко н 
турности.

Д л я  идеального Г Т Д  (7]сж =  1, %, =  1) из выражения (7.6) 
получим T'r.sK =  T l s. Максимум общего к . п . д .  и минимум удель
ного р асхода  топлива достигаю тся  при минимальной т е м п е р а 
туре га за  перед турбиной, а увеличение Тг приводит к неп ре
рывному росту удельного р асхода  Суо, что объясн яется  д ей ст 
вием одного ф а к т о р а  — увеличением потерь кинетической эн ер 
гии (см. рис. 7.1, в ) .

Увеличение потерь в у зл а х  д ви гател я  приводит к смещению 
минимума удельного расхода  топлива в сторону больш их з н а 
чений тем п ературы  га за  перед турбиной. С увеличением ско р о 
сти полета потери кинетической энергии с вы хлопны м и г а з а 
ми уменьш аю тся, что приводит к увеличению  экономической 
тем п ературы  га за  перед  турбиной. С увеличением суммарной 
степени повыш ения д авл ен и я  рабочего  тела  тем п ер ату р а  Т т.ж 
увеличивается  (рис. 7 .2). К ром е того, из в ы р а ж е н и я  (7.6) сл е 
дует, что эконом ическая  тем п ер ату р а  7Т.эк изм еняется  пропор
ционально тем п ературе  наруж ного  воздуха.

С увеличением степени двухконтурности экономическая темпе
ратура повышается и на различных типах Г Т Д  наблюдается р аз 
личный характер зависимостей удельного расхода топлива от тем
пературы Т г. На Т Р Д  температура газа перед турбиной обычно 
превышает величину Т'1.эк. В этом случае с увеличением Т* удель
ный расход топлива возрастает. На ТВД, наоборот, значение 
Т г.эк выше максимально достигнутых в настоящее время темпера
тур, поэтому с увеличением Т * удельный расход  топлива С уэ 
монотонно снижается (см. рис. 7.1, в).

Отмеченные особенности функции Суд= Д ( 7 Т )  объясн яю тся  
различны м  изменением к. п. д. д в и ж и тел я  (7.2), поскольку г а 
зотурбинные дви гатели  к а к  тепловы е м аш и ны  не отличаю тся  
друг от друга . Н а Т Р Д  с увеличением Т*т к. п. д. движ и теля , 
равны й полетному к. п. д., значительно  сн и ж ается  (см. рис.
7.1, б) вследствие  увеличения потерь кинетической энергии. Н а  
Т В Д , где внесенная в д ви гатель  энергия расп р ед ел яется  по 
больш ей м ассе  рабочего тела , потери кинетической энергии 
невелики, поэтому снижение полетного к. п. д. с ростом Т т ком 
пенсируется увеличением коэф ф иц иента  гидравли ческих  потерь
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Р и с .  7.2.  Зависимость экономической 
температуры газа перед турбиной от 
суммарной степени повышения давления 
при различных значениях степени двух- 
контурносги и скорости полета (Т„ =
= 2 1 6 ,5  К ) : -------------- V n = = 0 ; -------------
V n =  750 км/ч
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и к. п. д. д в и ж и тел я  Т В Д  (к. п. д. винта) в рабочем диап азон е  
сохраняется  примерно постоянным. Величина к. п. д. д в и ж и тел я  
Т Р Д Д  зан и м ает  промеж уточное полож ение  м еж д у  значениям и 
т]дж Т Р Д  и Т В Д . Т акое  ж е  полож ение зан и м ает  и тем п ература  
Т т.эк Т Р Д Д  — с увеличением степени двухконтурности она у в е 
личивается  и удельны й р асход  топлива  Т Р Д Д  п р и бл и ж ается  
к удельн ом у расходу  СД Т В Д  к а к  по величине, т а к  и по х а 
рактеру  изменения.

Следствием  различного  изменения к. н. д. д в и ж и тел я  в з а 
висимости от  Т Т явл яется  т а к ж е  и р а зл и ч н а я  интенсивность и з
менения удельной тяги по Т'г (см. рис. 7.1, а ) ,  что видно из 
форм улы  (6.16). П о ск о л ьк у  в рабочем  д и ап азо н е  температур  
Т г к. II .  д. т|«эжтвд ~  const,  уд ел ьн ая  т яга  Т В Д  изм еняется  л и 
нейно по работе  цикла, а следовательно, и по тем п ературе  газа 
перед турбиной. К р и вая  зависи мости  удельной тяги Т Р Д  от Т у  
более п ологая  вследствие сниж ения к. п. д. дви ж и теля .  В ч ас т 
ном случае, при Уп =  0, у д ел ьн ая  тяга  Т Р Д  изм еняется  п роп ор
ционально  корню  к в ад р атн о м у  из величины работы  цикла 
(6.18, а ) .

Итак, экономическая температура газа перед турбиной, а сле
довательно, и характер изменения С Уд по Тт, зависят от к . п . д . ,  
u s , V n, Т и и m. Здесь подробно проанализировано влияние только 
степени двухконтурности (типов двигателей) на функцию Суд =  
= / ( 7 ф ) .  Следует, однако, иметь в виду, что аналогичное влияние 
оказывает каждый из перечисленных факторов, если изменять его 
в широких пределах. Например, при значительном снижении к. п. д. 
(фсж? т]р, три), увеличении тсв или скорости полета V„ температура 
Тт.эк, как у ж е  отмечалось, повышается, что ведет к расширению 
диапазона температур, в котором с увеличением Т ‘г удельный рас
ход снижается (левая ветвь функции Суд удлиняется, правая — 
укорачивается). Поэтому функциональные зависимости, показанные
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на рис. 7.1, в, справедливы, строго говоря, только для  тех усло
вий, которые указаны в подрисуночной подписи. Сделанный вывод 
важен для оценки влияния скорости полета, поскольку Г Т Д  при
меняется в широком диапазоне скоростей. Так, на больших сверх
звуковых скоростях температура Т'г.эк существенно повышается 
(левая ветвь функции С Уа =  /  (7’г) становится доминирующей), на 
скоростях V n, близких к предельным, с увеличением температуры 
7’г удельный расход топлива всегда снижается на Г Т Д  любого 
типа и схемы при любых параметрах рабочего процесса.

П о рис. 7.1 м ож но сравнить удельны е п ар ам етр ы  трех ос
новных типов Г Т Д  при одинаковой  тем п ературе  га за  перед ту р 
биной: у д ельн ая  тяга  Рудш Т В Д  и Т Р Д Д  п ревы ш ает  удельную  
тягу Т Р Д ,  а Суд Т В Д  и Т Р Д Д  меньше С уд Т Р Д ,  что об у сл о вл е 
но увеличением степени двухконтурности.

7.2.2. Зависимость удельных параметров двигателя
от суммарной степени повышения давления

В лияние сум м арной степени повыш ения д авл ен и я  на у д ел ь 
ные п ар ам етр ы  д ви гател я  рассм отри м  при условии сохранения 
постоянной тем п ературы  г а за  перед турбиной.

Зависимост и у д е л ь н о й  тяги и общего к. п. д. от сум м арной  
степени п о вы ш ен и я  д а в л е н и я  имеют м аксим ум , а уд ельн о го  р а с 
хода  топлива  — м и н и м ум  (рис. 7.3). М а к с и м у м  у д е ль н о й  тяги 
всех  трех типов Г Т Д  совпадает с м аксим ум ом  работы ц икла ,  
т. е. достигается п р и  оптимальной степени п о вы ш ен и я  д а в л е 
н и я  я®opt, и объясняется противополож ным в л и я н и ем  на L e д в у х  
факторов: у в е ли ч е н и е м  термического к. п. д. с ростом я  н и  о д 
новрем енн ы м  уменьшением, количества под веденного  тепла.

М акси м ум  общего к. п. д. и минимум удельного р асхода  топ 
л ива  достигается  при сум м арной  степени повыш ения давления , 
которую назы ваю т  э к о н о м и ч е с к о й  яеэк. Н а л и ч и е  м а к с и 
м ум а к. п. д. г|о (м и н и м ум а  Суд) объясняется противополож ным  
вл и я н и ем  этих же д в у х  факторов, однако  на в е л и ч и н у  т]0 (Суд), 
строго говоря, влияет не ум еньш ение  количества подведенного  
тепла, а во зн и к а ю щ е е  в результате этого у в е л и ч е н и е  д о л и  теп
ла , идущ его  на прео д о лен и е  г и д р а в л и ч е с к и х  потерь, т. е. у м е н ь 
ш ение  коэффициентов г и д р а в л и ч е с к и х  потерь г\г\ и три (см. 
§ 5.5 и § 6.3).

Разные типы Г Т Д  имеют различные значения тгяэк. Д л я  Т В Д  
ttS3K =  Tt'j, (максимум общ его и эффективного к . п . д .  достигается 
при одинаковом ), так как к. п. д. движителя т]дж твд сохраняется 
практически постоянным в диапазоне величин , близких к ic's _ 
Д л я  Т Р Д  величина 7rS3K >  Д , , поскольку в диапазоне степеней п о 
вышения давления от ic's до kSsk общий к. п. д. возрастает вслед
ствие увеличения полетного к. п. д. и преобладаю щ его влияния
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Р и с .  7.3.  Зависимость удельной 
тяги (а),  к. п. д . (б)  и удельного 
расхода топлива (в) от суммар
ной степени повышения давления 
( Т н =  216,5 К, V n =  200 м /с , 
К  =  !600 К, чсж =  0,85 , др =  
= 0 ,9 3 , 71пт р д д = 0 ,9 , у)п т в д =
= 0 , 9 6 ) : ----------- Т Р Д ; --------------
Т РД Д , /« =  2 ; -------------- Т В Д ,
m  =  80

его на tj0 (см. рис. 7 .3 ,6 ) .  П о интенсивности изменения функции 
71 п = / ( ' ш )  Т Р Д Д  занимает промежуточное положение м еж ду  
Т Р Д  и ТВД. Такое ж е  положение занимает и экономическая ст е 
пень повышения давления Т Р Д Д ,  т. е.

^дэктрд та >  тс,.Т э к Т Р Д Д  Х э к Т В Д

Экономическая степень повышения давления и экономическая 
температура зависят от одинаковых факторов, но их влияние
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на п:Вэк и Гг.эк п р о т и в о п о л о ж н о .  Увеличение степени дву х 
контурности, скорости полета и потерь в узлах приводит к сни
жению тсеэк- Кроме того, тсдэк зависит от температуры газа перед 
турбиной, увеличиваясь с ростом Т*. Д л я  идеального Г Т Д  эко
номическая степень повышения давления равна предельной тсВпр, 
т. е. увеличение тсв сопровождается непрерывным снижением 
удельного расхода топлива. При изменении т.у,:к изменяется, сле
довательно, и характер функции С У() =  /  ( тта ): с увеличением irs эк 
расширяется диапазон (левая ветвь функции), в котором удельный 
расход топлива снижается по tcs .

П р и  минимальной степени повыш ения д авлен и я  Ялты у д е л ь 
ная  тяга  и общий к. п. д. равны  нулю, а удельны й расход  
топлива стремится  к бесконечности.

Для ТРДтт2, т ,п =  1, при этом работа цикла и эффективный к. п. д. равны 
нулю. Для Т Р Д Д  и Т В Д  7cSmin> l  и L e>  0, при этом вся работа цикла за 
трачивается на преодоление гидравлических потерь в наружном контуре 
Т Р Д Д  (винте Т В Д ), т. е. L e —  L ri im,  а коэффициент гидравлических потерь, 
и соответственно к. п. д. движителя, равны нулю. Так как с ростом степени 
двухконтурности гидравлические потери увеличиваются, то

m i n  Т В Д  >  л 1. m in  Т Р Д Д  >  m in  Т Р Д .

П р и  предельной степени повыш ения д авлен и я  я е пр, когда 
подведенное тепло, ум еньш аясь , становится  равны м потерям в 
основном контуре д ви гател я  и в движ и теле , у д ельн ая  тяга  и 
общий к. п. д. т а к ж е  о б р ащ аю тся  в нуль, а удельны й расход  
топлива стремится  к бесконечности.

Для Т Р Д  лВпропределяется по формуле (5 .9 ,а) при яЕ =гс2пр работа цик

ла равна нулю. Для Т Р Д Д  и Т В Д  работа цикла в предельной точке больше 
нуля, она затрачивается на преодоление гидравлических потерь в движителе. 
Так как в Т Р Д Д  и ТВД, кроме потерь в основном контуре, имеются гидрав
лические потери в движителе, то

'Ы  п р Т В Д  <  ’Д п р Т Р Д Д  <  я Г п Р Т Р Д .

С ледует  иметь в виду, что на двигателях , предназначенны х 
д ля  дозвуковы х п ассаж и р ск и х  и транспортны х самолетов, р е а 
лизованны е в настоящ ее  врем я  степени повыш ения д авлен и я  
незначительно превосходят  оптимальны е, но существенно м ен ь
ше экономических (TCS3K, как и тс',,, в 2 . . . 4  раза превышают ^ Sopt)- 
П оэтому дальнейшее увеличение тс,, (и*) на этих двигателях приво
дит к незначительному изменению удельной тяги, поскольку 
в окрестностях максимума функция P ya = / ( ^ s )  протекает полого, 
а у д е л ь н ы й ,  р а с х о д  т о п ли в а  с у в е л и ч е н и е м  тсВ) к а к  п р а в и л о ,  
с н и ж а е т с я — это г л а в н а я  з а к о н о м ер н о с т ь  его  и з м е н е н и я  по  
тсв> а  у в е л и ч е н и е  ст епени п о в ы ш е н и я  д а в л е н и я  в к о м п р е с 
с о р е — о с н о в н а я  т е н д е н ц и я  разви т и я  а в и а ц и о н н о г о  двигат еле-  
ст роения. З а  45  лет работы н а д  Г Т Д  в е л и ч и н а  тск у в е л и ч и 
ла с ь  от 3 . . . 4  до 3 0 . - . 3 5 ,  т. е . п р и м е р н о  в 10 р а з .
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П о  рис. 7.3 м ож н о  сравнить удельн ы е  п ар ам етр ы  трех ос
новных типов Г Т Д  при одинаковой  сум м арной степени повы 
шения давлен ия . С переходом от Т Р Д  к Т Р Д Д  и Т В Д  в р а б о 
чем д и ап азон е  величин я з  у д ельн ая  тяга  Pydai увеличивается , 
а удельны й расход  топлива  уменьш ается . Улучшение удельны х 
п арам етров  с увеличением степени двухконтурности с о п р о в о ж 
дается  снижением удельной тяги д в и ж и тел я  Руд, следовательно, 
такое  улучш ение обеспечивается  за  счет увеличения габари тов  
силовой установки  летательного  а п п ар ата .  О тличия д вигателей  
по величине удельного р асхода  топлива  и по х а р а к т е р у  его 
изменения в зависимости  от яе (как  и от Гг ) я в л яю тся  с л е д 
ствием их р азли чи я  по к. п. д. г|дЖ.

Р ассм отрен ны е в этом р а зд ел е  законом ерности  применимы 
к а н ал и зу  влияни я  степени повыш ения д авлен и я  в ком п рессо
ре на удельные п ар ам етр ы  газотурбинны х двигателей , что м о ж 
но проследить по приведенным рисункам , имея в виду, что я е  $
и Як связаны  формулой (5.8).

В гл. 5 бы ло показано, что оп ти м ал ьн ая  степень п овы ш е
ния д авлен и я  в компрессоре я:кopt,j соответствую щ ая м а к с и м у 
м у  удельной тяги, значительно ум еньш ается  с увеличением ско 
рости полета (см. рис. 5 .9). Е щ е  значительнее  ум еньш ается  
эконом ическая  степень повыш ения д авлен и я  я*_эк =  к Ъэк/ к у авх , 
т ак  как  с увеличением V,, величина Hsopt сохраняется  неи зм ен
ной, а яеэк сниж ается .

П р о д ел ан н ы й  в § 7.2 ан а л и з  позволяет  сделать  вывод, что 
тем п ература  га за  перед турбиной и су м м ар н ая  степень повы 
шения д авлен и я  оказы ваю т  на п арам етры  д в и гател я  весьм а  
значительное влияние (рис. 7 .4). Д в и га те л ь  с невысокими зна-

а сг
Рис. 7.4. Зависимость удельной- тяги Т Р Д Д  (а)  и удельного расхода топлива 
( б)  от параметров цикла ( Т „ = 216,5 К, Г п= 2 5 0  м/с, т = 0 )
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чениями Т* и яе не м о ж ет  быть экономичным. В этом смы сле 
параметры ц и к л а  оказывают на  у д е л ь н у ю  тягу и у д е ль н ы й  р ас
ход  топлива о п р е д е ля ю щ е е  влиян ие.

§  7 .3 . Зависимость удел ьн ой  тяги  
и удельн ого р а сх о д а  топлива Т Р Д Д  
от параметров движ ителя

В лияние парам етров  д в и ж и тел я  на удельные п арам етры  
Т Р Д Д  п роан али зируем  при постоянных п а р а м е т р ах  ц и кла  и 
постоянных внеш них условиях. Т а к  к а к  три  основных типа Г Т Д  
отличаю тся  друг  от друга  именно п а р а м е тр ам и  дви ж и теля ,  то 
такой  анализ означ ает  сравнение удельны х парам етров  р а з л и ч 
ных типов ГТД.

В преды дущ ей главе  бы ли рассм отрены  зависимости  у д ел ь 
ной тяги от п арам етров  д ви ж и тел я :  PydG\ =  f ( m )  при ссц =  с с1 и 
P yd G i= f(x )  при m = c o n s t  и показано , что ф ункция P yaGi =  f ( x )  
при оптим альном  распределен ии  энергии м еж д у  кон турам и  
( x 0pt) имеет о т н о с и т е л ь н ы й  м аксим ум  (соответствующ ий 
зад ан н о м у  значению  т ) .  А б с о л ю т н ы й  м аксим ум  удельной 
тяги в функции двух  переменных (т  и х )  определить  а н а л и т и 
чески весьма слож н о  [31]. Д л я  зад ан н ы х  значений Т V n 7'г, its 
при принятом  уровне потерь эта  з а д ач а  м о ж ет  быть решена 
расчетны м путем (рис. 7 .5). В р ассм атр и ваем о м  численном 
прим ере  увеличение степени двухконтурности  от единицы до оп
тим ального  значения  m 0pt =  50 приводит к  увеличению  ко э ф ф и 
циента xopt от w  0,45 до 0,95, и к соответствую щ ему увеличению  
удельной  тяги  от 1100 Н с /кг  до м акси м альн ого  значения  
PydGimax=2100 Н с/кг . Д а л ь н е й ш е е  повыш ение степени д ву х ко н 
турности приводит к ум еньш ению  удельной тяги.

М акси м ум  удельной тяги  д ви гател я  PydGi одновременно по 
двум переменным практически  равен  м аксим ум у  удельной тяги, 
которы й достигается  при условии оптим альной степени д в у х 
контурности и ссц =  Сс1 (см. § 6 .4), т а к  к а к  в этом случае обес 
печивается  бли зкое  к оп тим альном у распределен ие  энергии 
м еж д у  контурами.

Зави си м ость  удельного расх о да  топлива Т Р Д Д  от п а р а м е т 
ров д в и ж и тел я  легко  п р о ан ал и зи р о вать  по ф орм уле  (7.3). Ч и с 
литель  этой ф орм улы  при изменении т  и х  не изменяется , т а к  
к а к  относительный р асход  топлива  зависи т  от п арам етров  ц и к 
ла, а от ц ар ам етр о в  д в и ж и тел я  не зависит. Поэтому у д е л ь н ы й  
р асход  топлива в рассматриваемом случ а е  изменяется обратно  
п р о п о р ц и о н а л ьн о  изм енению  у д е ль н о й  тяги Р Удо\-

П р и  постоянной степени двухконтурности и оптимальном 
распределении энергии м еж д у  кон турам и  удельны й р асход  топ-
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а сГ

Рис. 7.5. Зависимость удельной 
ТЯГИ PygGl  (а),  Р у д  (б)  и удель
ного расхода топлива ( в )  от па
раметров движителя ( L c =  560
кД ж /кг, К , =  200 м/с, т|ц =  0,96)

лива  имеет минимум, соответствующ ий м аксим ум у  удельной 
тяги. П ричем  при небольш их степенях двухконтурности  ( к о т о 
рые незначительно отли чаю тся  от единицы) ф ункция  
C y d - J ( x )  — пологая, и м иним альны й удельный р асход  то п л и 
ва, а т а к ж е  м а к с и м а л ь н ая  удельн ая  тяга, практически  обеспе
чиваю тся при значительном  отклонении х  от x opt.

М инимум удельного р асхода  топлива одновременно по двум 
переменным, к а к  и соответствую щ ий м аксим ум  удельной тяги 
Рудой  достигается  при оптим альны х п а р а м е тр ах  дви ж и тел я
(.74оpt И X0pt) .
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В приведенном ранее примере (см. рис. 7.5) с увеличением 
степени двухконтурности от единицы до оптимального  значения 
удельны й р асход  топлива  ум еньш ается  от ~ 1  до 0,5 к г /д а Н -ч .  
П рим ерно  таки е  ж е  п ар ам етр ы  дви ж и тел я  (ш =  50— 100, х «  
« 0 , 9 5 )  имеет Т В Д , который и обеспечивает  м иним альны й 
удельны й расход  топлива  в р ассм атр и в аем ы х  условиях  полета.

Т аким  образом, эффективность Г Т Д  можно значительно по 
высить, и зм ен я я  параметры движителя и приб ли ж а я  их к оп 
тимальному значению . И з м е н я я  степень двухконтурности и к о 
эффициент х, можно получить р я д  газот урбинных двигателей  
от Т Р Д  (т  =  0, х — 0) до Т В Д  с вертолетным винтом  ( т «  1000, 
х = 0,95— 0,99).

Следует, однако, иметь в виду, что с увеличением  сте
пени двухконтурности  Т Р Д Д  сн и ж ается  у д ел ьн ая  тяга  д в и 
ж и тел я  Руд- П р и  этом з а д а н н а я  абсолю тн ая  т яга  о б есп ечи ва
ется за  счет увеличения  расхода  воздуха через дви ж и тель ,  что 
ведет к соответствую щ ему увеличению габари тов  и внешнего со 
противления двигателя . П оэтом у  при вы боре  степени двухкон 
турности Т Р Д Д  внеш нее сопротивление необходимо учитывать, 
особенно при больш их скоростях  полета. В работе  [31] п о к а 
зано, что в у с л о в и я х  длит ельного крейсерского  высотного полета 
при  М п =  0,8 опт имальная степень двухконтурности с учетом 
внеш него  сопрот ивления снижается более  чем в  2 раза, и со
врем енны м  параметрам ц и к л а  соответствует m 0pt =  6...8.

И так ,  н ар яд у  с повыш ением п арам етров  цикла , основным 
нап равлени ем  разви ти я  двухконтурны х д вигателей  явл яется  
увеличение п ар ам етр о в  дви ж и тел я .  З а  25 лет  применения Т Р Д Д  
степень двухконтурности увеличилась  от 0,3...1 до 6...8 при со
ответствую щ ем увеличении коэфф ициента  х.

§  7 .4 . Зависимость удельн ой  тяги
и удел ьн ого расхода топлива ГТД  
от внеш них условий

В лияние скорости полета и тем п ературы  наруж ного  в о зд у 
ха на удельны е п ар ам етр ы  Г Т Д  рассмотрим при условии, что 
Тг, ш, Цок, т]р, т)п, г)г сохраняю тся  неизменными, а р а с п р е д ел е 
ние энергии м еж д у  кон турам и  зад ан о  равенством  скоростей 
ссП =  Ссь С у м м ар н ая  степень повыш ения д авлен и я  при и зм е
нении внешних условий, к а к  правило, не остается  постоянной, 
т а к  как  изменяется  степень повыш ения д авлен и я  в во зд у х о за 
борнике и компрессоре. Величина n v  и коэфф ициент восстан ов 
ления полного д авлен и я  в воздухозаборн ике  определяю тся  чис
лом М п. Х ар актер  изменения Як зависи т  от закон а  р егу л и р о в а 
ния газотурбинного д вигателя . Во многих случаях  га зо ту р б и н 
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ные д вигатели  регулирую тся  таким  образом , что при изм ене
нии внеш них условий рабо та  ком п рессора  сохраняется  неи з
менной. П оэтом у  в этом п а р а г р а ф е  степень повыш ения д а в л е 
ния в компрессоре определяется  при условии сохранения изэн- 
тропической работы:

к - 1
Lks =  Ср Гн ( V  — 1) =  const.

И з данной ф ормулы  следует, что с увеличением полной т ем 
пературы  на входе в дви гатель  я к уменьш ается .

7.4.1. Зависимость удельных параметров двигателя
от скорости полета

Влияние скорости полета на удельны е п ар ам етр ы  дви гателя  
рассмотрим при условии сохранения постоянной темп ературы  
наруж ного  воздуха.

Н есм отря  на уменьш ение я к, с возрастанием скорости п о л е 
та сум м а р н а я  степень по вы ш ен и я  д а в л е н и я  увеличивает ся  в с л е д 
ствие значительного у в е л и ч е н и я  я у :

М п =  1
1Г у =  1,9 7,

3
37,7

4 5
152 529

П р о ан ал и зи р у ем  зависимость  удельной тяги трех основных 
типов Г Т Д  от скорости полета. Д л я  этого п реобразуем  р а в е н 
ство (6.16), вы рази в  к. п. д. дви ж и тел я  через коэфф ициент ги д 
равли чески х  потерь г)гп и полетный к. п. д. (6 .9), полетный 
к. п. д. — через скорость истечения (6.14), а скорость и стече
ния — через р аботу  ц и кла  (6.17).

П о сл е  преобразован и я  имеем

Руд 01
уrll

V„ У
2Z- e  У н  

in +  1

(7.7)

С изменением скорости полета р аб о та  ц и кла  изм еняется  при 
принятых условиях  только вследствие  изменения суммарной 
степени повыш ения давлен ия . Х ар ак тер  зависимости  работы  
ц и кл а  от скорости V n (рис. 7.6) оп ределяется  в основном функ-

Р и с .  7.6.  Зависимость работы цикла 
от скорости полета ( Т а =  2 1 6 ,5  К, 
Г**~ -.lfidO .K , L  =  310 к Д ж /к г ,- =ssакяв- КО . I
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Р и с .  7 .7 . Зависимость удельной тяги (а), 
к. п. д . (б)  и удельного расхода топлива (в) от 
скорости полета (7 ^  =  21 6 ,5  К, Т * =  1600 К, 
L KS =  310 кД ж /кг, г]сж =  0 ,8 5 , rip =  0 ,9 3 ,

71п т р д д  =  ^ ’®’ ’In тв д  =  0 ,9 6 ):    — ТРД;
---------------Т Р Д Д , m  =  2 ,  ТВД, /и =  80

цией L e— , f (nа). П р и  увеличении Уп р аб о та  ц и кла  вн ач але  и з 
м еняется  незначительно, т а к  к а к  су м м ар н ая  степень повыш ения 
давлен ия  обычно "мало отличается  от оптимальной, поэтому при 
а н ал и зе  форм улы  (7.7) в первом при ближ ении  мож но принять 
L e— const. Д ал ь н ей ш ее  увеличение скорости V n (при >  7tSopt ) 
приводит к уменьш ению работы  ц и кла , т а к  к а к  ум еньш ается  
количество подведенного к рабочем у  телу  тепла  Q ь

И з форм улы  (7.7) следует, что удельн ая  тяга  ГТД  Руда i с 
увеличением скорости полета уменьш ается , причем на Т Р Д Д  и 
Т В Д  она ум еньш ается  более  интенсивно (рис. 7.7).

С ниж ение удельной  тяги  с увеличением скорости полета о б ъ 
ясняется  двум я  причинами. Одну из причин легко установить, 
если предполож ить , что в определенном ди ап азо н е  летны х у сл о 
вий рабо та  п ередвиж ен ия  летательного  ап п ар а т а  P y d a i V „  со
хр ан яется  примерно постоянной. К а к  следует  из форм улы  (6.16), 
она равн а  произведению  работы  ци кла  на к. п. д. д в и ж и тел я  
Дд]дж- Д а л е е  будет показано, что при дозвуковы х и умеренных
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Сверхзвуковых скоростях  полета  с увеличением V n к. п. д. двй- 
ж и тел я  во зрастает . П оэтом у  сниж ение работы  ц и кла  ком пен
сируется  увеличением к. п. д. д ви ж и тел я .  В р езу л ьтате  рабо та  
передвиж ения изменяется  несущественно. И так ,  сниж ение у д е л ь 
ной тяги объясн яется  тем, что газот урбинны й двигатель в о п р е 
делен ном  диапазоне  скоростей полета «вырабатывает» п р и м е р 
но постоянную работу, а из у с л о в и я  Pyd G \V n = co n s t  следует, что 
у д е л ь н а я  тяга долж на изменяться п р и  этом обратно п р о п о р ц и 
о н ально  скорости полета.

Второй пр и чи н о й  сниж ения уд е л ь н о й  тяги являет ся у м е н ь 
ш ение  подведенн ого  к р а б о чем у  телу тепла  Qi из-за  у в е л и ч е н и я  
температуры рабочего  тела за  компрессором ,  что ведет  к сни
ж ению  работы  L e (как  у ж е  отм ечалось) ,  а следовательно, и 
удельной тяги.

П р и  некотором значении скорости, которое будем н азы вать  
предельным Vn.np, у д ельн ая  тяга  о б р ащ а е т ся  в нуль, т а к  к а к  
су м м ар н ая  степень повыш ения д авл ен и я  достигает  предельной 
величины, и все подведенное тепло идет на преодоление потерь. 
Вследствие того, что

i t s пртвд <  ^апртрдд  <  “ supтрд,

имеем

И п.п р  Т В Д  <  Vn.пр Т Р Д Д  <  V п .пр  ТРД .

С ниж ение удельной тяги P yda i  (а следовательно  и Р уд) с 
увеличением скорости полета приводит к увеличению  полетно
го к. п. д. всех типов Г Т Д  [см. ф орм улу  (6.14, а) и рис. 7.7, б ] .  
П оэтом у к. п. д. д в и ж и тел я  Т Р Д ,  равны й полетному к. п. д., 
с во зрастан ием  скорости Г п от нуля до предельной величины 
увеличивается  соответственно от 0 до 1. К. п. д. движ и телей  
Т Р Д Д  и Т В Д  зависит, кроме того, от коэф ф ициента  ги д р а в л и 
ческих потерь, который изм еняется  противополож но изменению 
полетного к. п. д. (сниж ается  с увеличением Уп). П р и  Г п==0 
полетный к. п. д. равен нулю, а при У п = Г п.Пр нулю  равен  ко 
эф фициент гидравли ческих  потерь. П оэтом у  р дж Т Р Д Д  и Т В Д  
по скорости полета имеет м аксим ум : в н ач ал е  (на небольш их 
скоростях) на величину т]дж п рео б л адаю щ ее  влияни е  о к а з ы в а 
ет полетный к. п. д., а затем  (на больш их скоростях) — к о э ф 
фициент гидравли ческих  потерь. Т Р Д Д  зан и м ает  пр о м еж у то ч 
ное полож ение м еж д у  Т Р Д  и Т В Д , соответствую щ ее значение 
имеет и к. п. д. д в и ж и тел я  Т Р Д Д :  с увеличением m  величина 
Пдж Т Р Д Д  п р и б л и ж ается  к г]дж Т В Д  (к. п. д. ви н та ) .

О бщ ий к. п. д. с увеличением  скорости полета  в н ач ал е  у в е 
личивается , достигает  м акси м у м а  при некоторой скорости, к о 
торую назовем  экономической У„.эк, затем  ум еньш ается  до ну 
л я  (см рис. 7.7, б ) . Н а л и ч и е  м а к си м ум а  общ его  к. п. д. по V n 
объясняется в л и ян и ем  тех же факторов, которые о б у с л о в л и в а 
ют во зн и кн о вен и е  его по сум м арной  степени п о вы ш ен и я  д авле -
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Ния. Э кон ом ическая  скорость полета  р азли чн ы х  типов Г Т Д  Из
м еняется  т а к  ж е ,  к а к  и экономическая  су м м ар н ая  степень по
выш ения давлен ия , т. е.

И п . э к Т В Д  <  И п  • SK Т Р Д Д  < И П • э к Т В Д .

Н а  всех  типах Г Т Д  у д е ль н ы й  р асход  топлива увеличивает ся  
по скорости полета  (рис. 7.7, в ) ,  несмотря на повышение общего 
к. п. д., т а к  к а к  увеличение скорости полета  (7.4) п р еоб ладает  
над  ростом общего к. п. д. Это мож но объяснить у ве ли ч е н и е м  
работы, п р о и зво д и м о й  каж дой единицей  тяги с ростом скорости 
Vn, и необходимостью затрачивать д л я  соверш ения  этой работы  
все больш ее  количество топлива в расчете на е д и н и ц у  тяги.

Увеличение Суд с увеличением Уп не означ ает  сниж ения э ф 
фективности ГТД, а п од твер ж дает  (см. § 7.1) тот факт , что 
при изменении скорости полета величина Суд не явл яется  кр и 
терием эффективности  двигателя .

7.4.2. Оптимальный ГТД
для различных скоростей полета

И так ,  с увеличением скорости полета у д ел ьн ая  тяга  всех 
трех типов Г Т Д  уменьш ается , а удельный расход  топлива у ве 
личивается . Типы Г Т Д  разл и ч аю тся  интенсивностью изменения 
удельны х парам етров  (см. рис. 7.7).

И з формул (6.16) и (7.2) следует, что особенности изм ене
ния удельной тяги и общ его  к.п.д. по скорости полета (р а з 
личная  интенсивность) на различны х типах  Г Т Д  обусловлены 
особенностями изменения к. п. д. д в и ж и тел я  (так  как  г а зо ту р 
бинные дви гатели  к а к  тепловы е маш ины не отли чаю тся  друг от 
д р у га ) .  Н а  м ал ы х  скоростях  к. п. д. д в и ж и тел я  Т Р Д Д  и Т В Д  
в несколько р аз  п ревы ш аю т раж Т Р Д .  Н а  больш их скоростях  
это р азли ч и е  ум еньш ается . А при некоторой скорости, которую 
назовем  м акси м альн ой  V n max, к. п. д. дви ж и теля ,  а сл ед о в атель 
но, и удельные п арам етры  Т Р Д Д  (Т В Д ) сравн и ваю тся  с к.п.д. 
дви ж и тел я  и удельны ми п а р а м е т р ам и  Т Р Д  (см. рис. 7.7, в ) .  
П ри  дальн ейш ем  увеличении скорости полета  Т Р Д Д  (или 
Т В Д )  начинает  уступать  по удельны м п а р а м е т р ам  т у р б о р е а к 
тивному двигателю . П о  достиж ении предельной скорости Уп.пр 
тяга  всех трех типов ГТ Д , к а к  было показано, становится  р а в 
ной нулю.

Отмеченные особенности изменения удельны х парам етров  
различ ны х  типов Г Т Д  по Уп свидетельствую т о различном  в л и 
янии на к. п. д. дви ж и тел я ,  а следовательно, и на удельные 
п ар ам етр ы  ГТ Д , степени двухконтурности при различны х  ск о 
ростях  полета. О б ъ ясн яется  это тем, что на разли ч н ы х  скорос
тях  полета  степень двухконтурности по-разному вли яет  на по
тери кинетической энергии и на ги дравли ческие  потери в дви-
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Жителе. Н а  м ал ы х  ско
ростях, когда скорость 
истечения намного б о л ь 
ше скорости полета  и по 
тери кинетической эн ер 
гии относительно велики 
(полетный к. п. д. т]п ни
зо к ) ,  с увеличением т  
существенно у м ен ь ш аю т
ся потери кинетической 
энергии (к. п. д. т]п р а с 
тет ) ;  при этом ги д р а в л и 
ческие потери в н а р у ж 
ном контуре у в ел и ч и в а 
ются (коэф ф иц иент  т)гп 
сн и ж ается)  н езн ачи тель
но. В резу л ьтате  опти
м а л ь н а я  степень д ву х ко н 
турности достигает  б оль
шой величины, а к. п. д. 
д в и ж и те л я  Т Р Д Д  (к. п. д. 
винта Т В Д )  намного п р е 
в ы ш ает  полетный к. п. д.
Т Р Д  (см. рис. 6.7). Н а  больш их скоростях  полета, когда  поте
ри кинетической энергии невелики, наоборот, с увеличением т  
полетный к. п. д. увеличивается  незначительно, а коэфф ициент 
т)гп значительно ум еньш ается  (6.13). П оэтом у  оп ти м ал ьн ая  сте
пень двухконтурности невелика, а к. п. д. д в и ж и тел я  Т Р Д Д  
при больш их V n м ало  отли чается  от полетного к. п. д. Т Р Д  
(рис. 7.8).

О тсю да следует, что д л я  достиж ения  м акси м ал ьн о го  к. п. д. 
Ряж, а следовательно  м акси м альн ой  удельной тяги и м и н и м ал ь
ного удельного р асхода  топлива, п ар ам етр ы  д в и ж и тел я  необ
ходимо изменять по скорости полета: с у в е л и ч е н и е м  V„ опти
м а л ь н а я  степень двухконтурности и оптимальный коэффициент  
х, характ еризую щ ий  р а сп р ед елен и е  эн ергии  меж ду контурами, 
уменьшаются.  Зави си м ость  оптим альны х парам етров  д в и ж и те 
ля  от скорости полета мож но п р о ан ал и зи р о вать  т а к ж е  по ф о р 
м улам  (6.19) и (6 .22). Зависи м ости  Т/о=!/(Кп), C y g = f ( V n) д ля  
такого  оптимального  Г Т Д  огибаю т больш ое число соответству
ющих зависимостей, хар актер и зу ю щ и х  ГТ Д , которые о тли ча 
ются по значениям  m  и х (рис. 7.9).

К а ж д ы й  Г Т Д  с постоянным значением m  и x opt явл яется  
оптим альны м  только на одной, экономической, скорости п о л е
та. П рим енение  этого Г Т Д  на скоростях  полета, отли чаю щ и хся  
от экономической, приводит к снижению его эф ф ективности  по 
сравнению  с эфф ективностью  оптим ального  ГТД. Н а  меньш их 
скоростях  тяга  меньш е м аксим альн ой , а удельны й расход  топ-

Р и с .  7.8.  Влияние степени двухконтурности 
на удельные параметры ГТ Д  ( 1 е = 5 2 0  к Д ж /к г , 
V n =  590 м /с , д ,[  =  0 ,9 )
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Р и с .  7.9.  К вопросу об оптимальном ГТД для различных скоростей 
полета ( Г н =  21 6 ,5  К, Т*  =  1600 К, L KS =  310 к Д ж /к г , ^сж =  0 ,8 5 ,  
v]P =  0 , 9 3 ) : -------------- для ГТД, m  =  c o n s t ; ---------------для оптималь
ного ГТД

лива больш е минимального, т а к  как  m < m 0Pи  на больш их ско 
ростях его удельн ы е п ар ам етр ы  т а к ж е  хуж е  удельн ы х п а р а 
метров оптим ального  ГТД , т а к  как  m7>tn0Pt. П оэтом у  д л я  п о 
лучения м акси м альн ой  эф ф ективности  к а ж д ы й  тип Г Т Д  (с 
данны ми значениями m  и х)  ц е л есо о бр азн о .п р и м ен ять  в оп р е 
деленном д и ап азон е  скоростей. Так , д ля  частного случая  (рис. 
7.9) м акси м альн ы й  общий к. п. д. Г Т Д  обеспечивается  в с л е 
дую щ ем ди ап азо н е  скоростей:

Т В а Д  при т  =  600 0 < Г „ < 8 0 м / с ;
Т В Д  при т  =  80 8 0 < У П< 2 2 0  м/с;
Т Р Д Д  при т  =  8 1 5 0 <  Г „ < 4 0 0  м/с;
Т Р Д  при т  =  0 400<С V n<  1400 м/с;
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Э кон ом ическая  скорость полета  (а следовательно  и р е к о 
мендуемый ди ап азо н  применения данного типа ГТД) зависи т  
не только от степени двухконтурности, но и от парам етров  ц и к 
ла , а т а к ж е  от потерь в у злах .  Увеличение работы  ц и кла  или 
снижение потерь в дв и ж и тел е  приводит к увеличению х а р а к 
терных скоростей ( V п.ж,  Г п  ш а х, Г п .п р )  и расш и рению  ди ап азо н а  
применения ГТД.

7.4.3. Зависимость удельных параметров двигателя от
температуры наружного воздуха

В лияни е  темп ературы  н аруж н ого  воздуха рассмотрим при 
условии, что скорость полета сохраняется  постоянной.

С повы ш ением  температуры наруж ного в о зд уха  сум м арная  
степень п о вы ш ен и я  д а в л е н и я  уменьшается (рис. 7.10) при  у с 
ло в и и  сохранения  постоянной работы сжатия. О дноврем енно  
повышается температура в конце  процесса  сжатия и у м е н ь ш а 
ется количество тепла, подведенного  к ра б о чем у  телу. П ри  этом 
рабо та  ц и кла  уменьш ается , так  к а к  при постоянной работе  
сж ати я  ум еньш ается  рабо та  расш и рен и я  г а за  (5.7). Э ф ф е к 
тивный к. п. д. сни ж ается  вследствие  сниж ения термического 
к. п. д. и коэфф ициента гидравли ческих  потерь тщ в основном 
контуре д ви гател я  (см. § 5.5).

В еличина удельной тяги Г Т Д  с повышением Т „ изменяется  
т а к  же, к а к  и работа  ци кла . П ри  этом коэфф ициент ги д р а в л и 
ческих потерь в дв и ж и тел е  г)гц сн и ж ается , а полетный к. п. д. 
г)п растет. К., п. д. д в и ж и те л я  у величивается  из-за  п р е о б л а д а 
ющего влияни я  на него полетного к. п. д.

О бщий к. п. д. изменяется  т а к  ж е, к а к  и эффективны й, в с л е д 
ствие преобладаю щ его  влияния  эфф ективного  к. п. д. Удельный 
расход  топлива изменяется  обратно пропорционально общ ему 
к. п. д. У дельн ы е  параметры Г Т Д  с у в е л и ч е н и е м  температуры  
наруж ного во зд у х а  значительно ухудш аю т ся  (рис. 7.11).

L

Рис. 7.10. К влиянию тем
пературы наружного возду
ха на рабочий процесс ос
новного контура ГТД:

—  для температуры
для темпе- н

ратуры Т н > Т Н S
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Р и с .  7.11.  Зависимость удельных параметров ТРДД  
от температуры наружного воздуха ( V n =  70 м /с , 
Г* =  1600 К, Дсж =  390 к Д ж /кг , т  =  2, Осж= 0 ,85, 
Т1р =  0 ,9 3 , qn  =  0 ,9 )

§  7 .5 . Зависимость удельн ы х параметров двигателя  
от потерь в узл ах

П р о ан ал и зи р у ем  зависи м ость  Руд и Суд от потерь в у зл ах  
при условии, что п ар ам етр ы  ци кла , внеш ние условия  и степень 
двухконтурности сохраняю тся  неизменными, а распределение 
энергии м еж д у  кон турам и  зад ан о  равенством  скоростей сси —  
=  сс1.

Рассм отри м , к а к  изменяю тся удельны е п ар ам етр ы  ГТД, ес 
ли потери в процессах  с ж а т и я  и расш и рения  увеличиваю тся, 
т. е. к. п. д. г)сж и т]р ум еньш аю тся  при постоянных значениях 
к. п. д. наруж ного  контура и коэф ф ициента  полноты сгорания 
топлива.

С ниж ение к. п. д. процесса сж а т и я  гцж ведет  к увеличению 
работы  L cm, необходимой д л я  сж ати я  рабочего  т ела  до з а д а н 
ного д авлен и я  [см. уравнение  (5.7) и рис. 7.12]. П р и  этом 
увеличивается  тем п ер ату р а  в конце процесса сж а ти я  и ум ен ь 
ш ается  количество тепла  Qi, подведенного к  рабочем у  телу 
(1.4).

С ниж ение к. п. д. процесса расш и рения  г)Р ведет  к ум еньш е
нию работы  расш и рения  L p. П р и  этом увеличиваю тся  темпера-
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Р и с . 7.12.  К влиянию потерь в про
цессах сжатия и расширения на ра
бочий процесс основного контура 
Г Т Д : -------------- для КПД г,с ж , г1р-

  для КПД г-ж <  д ж;
Д  < д

тура в конце процесса расш и рения  и количество тепла Q2, о т 
веденного в атмосф еру  с вы хлопны м и газам и .

О ба ф ак то р а  обусловливаю т уменьш ение работы  цикла, 
снижение коэфф ициента  ги дравли ческих  потерь в основном ко н 
туре Г Т Д  ц п  (5.14) и эф ф ективного  к. п. д. (5.12).

Э фф ективность  Г Т Д  к а к  тепловой м аш и ны  сни ж ается .
К а к  следует из уравнения  (6.18), п р и  ум ен ьш ен и и  работы 

ц и к л а  уменьшается у д е ль н а я  тяга и соответственно сн и ж аю тся  
потери кинетической энергии с вы хлопны м и газам и , увел и ч и 
вается  полетный к. п. д. К оэф ф ициент гидравлических  потерь 
три со снижением L,, ум еньш ается  (6.8), возр астает  доля  р а б о 
ты ци кла , и д у щ ая  на преодоление гидравли ческих  потерь в н а 
руж ном контуре. К. п. д. ц п и гр.ц о к азы в аю т  на г|дж противо
полож ное влияние. П р е о б л а д а ю щ е е  влияние обычно о казы в ает  
полетный к. п. д, поэтому к. п. д. д в и ж и тел я  увеличивается  
(рис. 7.13).

Э фф ективны й к. п. д. и к. п. д. дви ж и теля ,  в свою очередь, 
о казы в аю т  противополож ное влияни е  на общий к. п. д. В р а с 
см атри ваем ом  случае  п рео б л адаю щ ее  влияние о казы в ает  гр. ■— 
при у в е л и ч е н и и  потерь в процессах  сжатия и р а с ш и р е н и я  об щ и й  
к. п. д. двигателя всегда  снижается, а у д е л ь н ы й  расход  топлива  
увеличивается.

Рассм отри м , как  вли яю т  на удельные п ар ам етр ы  дви гателя  
потерн в н аруж ном  контуре Т Р Д Д  (в винте Т В Д ) .  И зменение 
величины этих потерь не о к азы в ает  вли ян и я  на рабочий п ро
цесс в основном контуре двигателя :  рабо та  ц и кла  и эф ф ек ти в 
ный к. п. д. сохраняю тся  неизменными, изменяю тся только  п а 
рам етры  рабочего процесса в н аруж н ом  контуре Т Р Д Д  (рис. 
7.14). .При увеличении потерь в дв и ж и тел е  (при сниж ении 
к. п. д. наруж ного  контура ц п ) сни ж ается  коэффициент ги д р а в 
лических потерь тр-ц и уменьшается у д е л ь н а я  тяга. П ри  этом, 
несмотря на увеличение полетного к. п. д., сни ж ается  и к. п. д.
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Р и с .  7.13.  Влияние к. п. д . процесса сжатия ( -------- )
и к. п. д . процесса расширения (-------- ) на удельные пара
метры ТРДД ( Т п =  2 1 6 ,5  К, V n =  200 м /с , 7^ =  1600 К, 
rcs = 2 5 ,  ш =  2, tju =  0 ,9 )

Р и с .  7.14.  К влиянию потерь на рабочий
процесс в наружном контуре Т Р Д Д :-------------
для к. п. д . т]п ; ------------- для к. п. д . Т1и <  <]и

Р и с .  7.15.  Влияние к. п. д , на
ружного контура на удельные 
параметры Т Р Д Д  {Le =  560 
кДж/кг, V n =  200 м /с , m  — 2)
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дви ж и тел я  (рис. 7. 15) из-за  прео б л адаю щ его  влияни я  к о э ф 
фициента  т]гп. О бщ ий  к. п. д. изменяется пр о п о р ц и о н а льн о  (а  
у д е ль н ы й  р а схо д  топлива  — обратно п р о п о р ц и о н а л ь н о ) и зм е 
нению  к. п. д. движителя.

П р и  изм енении  коэффициента полноты сгорания  топлива р а 
бота ц и к л а  и у д е л ь н а я  тяга Г Т Д  сохраняются неизм енны м и,  
так к а к  они не зависят от полноты сгорания  при  у с л о в и и  со
хр а н ен и я  постоянных параметров ц и к л а  и движителя. Э ф ф ек
тивный и о б щ и й  к. п. д. изменяются п р о п о р ц и о н а л ьн о  и зм ен е
нию  коэффициента  т]г.

К ром е того, потери в у зл а х  о к азы в аю т  влияни е  на о п т и м а л ь 
ные термодин ами ческие  п арам етры : с увеличением потерь в
процессах  сж а ти я  и расш и рения  сн и ж аю тся  о п ти м ал ьн ая  (5.10), 
п редельн ая  (5.9, а) и эконом ическая  су м м арны е степени повы 
шения д авл ен и я  в д ви гателе  и во зр астаю т  м и н и м ал ьн ая  (5.9) 
и эконом ическая  (7.6) тем п ературы  га за  перед турбиной. О д 
новременно вследствие сни ж ения  работы  ц и кла  и увеличения 
доли этой работы , идущей на преодоление гидравли ческих  со
противлений в н аруж ном  контуре, сн и ж аю тся  оп тим альны е п а 
р ам етры  д ви ж и тел я :  степень двухконтурности  m 0Pt (6.19) и ко 
эф ф ициент x opi (6.22). Они ум ен ьш аю тся  т а к ж е  при увеличении 
потерь в н аруж н ом  контуре Т Р Д Д  (винте Т В Д ) .  Коэф ф ициент 
полноты сгорания топлива  не вли яет  на оп ти м альн ы е  п а р а м е т 
ры ц и кла  и движ и теля .

З н ачительное  увеличение потерь в процессах  с ж а т и я  и р а с 
ш ирения м о ж ет  привести к  тому, что м и н и м ал ьн ая  тем п ература  
Trrain и предельн ая  степень повыш ения д авлен и я  яепр достигнут 
зад ан н ы х  д ля  данного д в и гател я  м а к с и м а л ь н ы х  значений, с л е 
довательно , рабо та  ц и кла  будет равн а  нулю. Это означает, 
что л ю б ы м  за д а н н ы м  параметрам ц и к л а  соответствует о пред е
лен н ы й  уровень  потерь, п р евы ш ен и е  которого приводит к  в ы 
рож дению ц икла .

§  7 .6 . Энергетический баланс ГТД

П роследи м  за п реобразованием  расп о л агаем о й  энергии 
топлива  Q 0, при ходящ ейся  на 1 кг рабочего  тела , проходящ его  
через основной контур дви гателя ,  в рабо ту  п ередви ж ен и я  л е т а 
тельного а п п ар ата  д ля  трех типов Г Т Д  (рис. 7.16). Величину 
Q о примем за  100%.

В следствие неполного сгорания  топлива  часть тепла  от р а с 
полагаем ой энергии Q0 не вы д ел яется  в кам ер е  сгорания. Так, 
например, если коэф ф иц иент  полноты сгорания топлива  тц =  
=  0,98, то 2%  топлива в ы б расы вается  в атм осф еру  с п р о д у к
тами неполного сгорания, остальн ое  тепло подводится  к  р а б о 
чему телу.
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Qg(№%)
Q ^ 9 8 ° / q )

ител. машине
- п - 7 г ) а 0 ; ^ - Q 2s ;

- Ac ( m 4 )■Lr i m

Р а с .  7.16.  Энергетический баланс ГТД (Г* =  1600 К, 
7ts =  25, Г п= 7 5 0 к м /ч , 7’н= 2 1 6 ,5  К, т = 2  для Т РД Д )

В основном контуре дви гателя  соверш ается  процесс преоб 
р азо ван и я  тепла, подведенного к рабочем у  телу, в м еханическую 
энергию. Ч асть  этого тепла Q2 вы б р асы вается  в атм осф еру  с н а 
греты м и вы хлопны ми газам и  (величина Q2 с к л ад ы в ается  из 
тепловы х потерь QZs, обусловленны х терм один ам и ческим  несо
верш енством  ц и кла , они учиты ваю тся  термическим к.п.д., и по
терь L rp, возни каю щ их под влиянием  сил вязкости  в процессе 
р асш и р ен и я) .  О стальное  тепло (Q i— Q 2),  н азы ваем о е  работой 
ци кла , п реобразуется  в механическую  энергию (см. § 5.4).

Т а к  к а к  отношение работы  цикла к расп о л агаем о й  энергии 
внесенного в д ви гатель  топлива  равно эф ф екти вн ом у  к. п. д., а 
энергия Qo принята  за  100%, то величина работы  ц и к л а  к о л и 
чественно р авн а  эф ф ек ти вн ом у  к. п. д. (в п роц ентах) .  В ч а с т 
ном случае ( Г „ = 2 1 6 , 5 К ,  Уп= 7 5 0 к м / ч ,  7 7 =  1600 К, ле = 2 5 )  
работа ц и к л а  составляет 44%  от тепла, внесенного  в двигатель  
с топливом.

В д ви ж и тел е  м еханическая  энергия, р а в н а я  работе  ци кла , 
п реобразуется  в полезную  р аботу  передвиж ения  летательного  
а п п ар а та ;  д л я  1 кг рабочего  тела , проходящ его  через основной 
контур д вигателя , она р ав н а  произведению  PydGiV„. П р и  этом 
112 7*



часть работы  Le идет на преодоление потерь, которы е с к л а 
ды ваю тся  из внутренних Ь тц т  (см. § 6.3) и внешних L c ( m +  1).

Ч асть  работы  L e, идущ ая  на преодоление внутренних 
(гидравлических) потерь, п реобразуется  в тепловую  энергию и 
вы брасы вается  в атм осф еру в виде нагретого рабочего тела, 
вы ходящ его  из д ви ж и теля .  Эти потери учиты ваю тся  ко э ф ф и 
циентом гидравли ческих  потерь г]гц. Д л я  Т Р Д  г р ц = 1 ,  так  как  
дви ж и тель  Т Р Д  явл яется  одновременно основным контуром, по
тери в котором учитываю тся  эф ф ективны м  к. п. д. В Т Р Д Д  и 
Т В Д  на преодоление гидравли ческих  потерь в д ви ж и тел е  з а 
трачивается  соответственно 4 и 10% от энергии Q 0. Это о з н а 
чает, что приращ ение кинетической энергии рабочего тела  от 
работы  ц и кла  составляет  91 (г|гц =  0,91) и 78 (г)гц =  0,78) п р о 
центов.

Н а  Т Р Д ,  Т Р Д Д  и Т В Д  внеш ние потери L c { m +  1), п р ед став 
ляю щ ие собой кинетическую энергию рабочего  тела , которое 
движ ется  относительно неподвиж ной внешней среды, с о с та в л я 
ют соответственно 30, 20 и 2%  от энергии Q 0■ Это означает , что 
на этих д в и ж и тел я х  соответственно 3 2  ( г |п =  0 ,3 2 ) ,  5 0  ( ц п =  
=  0,50) и 94% (ц„ =  0,94) от п ри ращ ени я  кинетической энергии 
составляет  полезная  работа  передвиж ен ия  летательного  а п п а 
рата.

У вели чен и е  полетного к. п. д. с переходом  от Т Р Д  к Т Р Д Д  
и Т В Д  повышает эффективность движителей Т В Д  и Т Р Д Д :  
Лджтво = 0 ,7 4 ,  г)Джтроо =  0,46, г|джтрв =  0,32, несмотря на у в е 
л и ч ен и е  ги д р а в л и ч е с к и х  потерь. Соответственно п о ле з н а я  работа 
PyuaiVu Т Р Д Д  увеличивает ся  в 1,5 раза, Т В Д  — в 2,3 раза.

П о л е зн а я  рабо та  передвиж ения летательного  а п п ар а т а  при 
приняты х допущ ен иях  численно равн а  общ ем у к. п. д. ГТД.

Из д и агр ам м ы  энергетического б ал а н са  (см. рис. 7.16) сл е 
дует, что в п о л е з н у ю  работу передвиж ения  летательного а п п а 
рата в Т Р Д  преобразуется ~  ' /7 часть р а сп о ла га ем о й  энергии  
топлива, в Т Р Д Д  — ~ ‘/5 и в Т В Д  — — !/з-

Зн ачительное  повышение эффективности  п р еоб разован и я  теп 
ла  в работу  на Т Р Д Д  и Т В Д  (по сравнению с Т Р Д )  о б ъ я с н я 
ется улучш ением  д ви гател я  к а к  дви ж и теля .

Выводы по теме: «Основные законом ерности  изменения
удельн ы х  п арам етров  ГТД »

1. Критерием эффективности Г Т Д  служит о б щ и й  к. п. д . , 'к о 
торый отражает степень п р ео б р а зо ва н и я  р а сп о ла га ем о й  энергии  
внесенного в двигатель топлива в п о ле з н у ю  работу передвиж е
ния  летательного аппарата. В  качестве частного критерия эф 
фективности используется уд е л ь н ы й  р асход  топлива, который, 
однако, неоднозначно  определяется об щ и м  к. п. д. Эффектив
ность Г Т Д  зависит от параметров ц и к л а  (Т*Г и  параметров  
движителя (ш  и х ) ,  от в н е ш н и х  у с л о в и й  ( V n и Та)  и у р о в н я  
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потерь в у з л а х  двигателя. О б щ ий к. п. д. по каж дому из п а р а 
метров ц и кл а ,  параметров движителя и по скорости полета им е
ет м аксим ум .

2. У д ел ьн а я  тяга трех основн ы х  типов Г Т Д  в зависимости  
от параметров ц и к л а  изменяется так же, к а к  работа ц и кла :  
монотонно растет с у в е л и ч е н и е м  температуры газа  перед  турби
ной и имеет м а кси м ум  по сум м арной  степени п о вы ш ен и я  д а в 
ления. П о вы ш ени е  температуры Т г — основной  путь у в е л и ч е н и я  
у д е л ь н о й  тяги, о б есп еч и ва ю щ и й  сниж ение габаритов и у д е ль н о й  
массы двигателя.

3. Н а л и ч и е  м а кси м ум а  общ его  к. п. д. и м и н и м у м а  уд ельн ого  
р асхода  топлива по температуре газа  перед  турбиной о б ъ я с н я 
ется противополож ным в л и я н и е м  д в у х  факторов: у в е ли ч е н и е м  
коэффициента ги д р а в л и ч е с к и х  потерь с ростом температуры. Гг. 
и одноврем енн ы м  ум ен ьш ен и ем  полетного к. п. д. В е л и ч и н а  э к о 
ном ической  температуры Г г эк и соответственно изм енение  у д е л ь 
ного расхода  топлива по температуре  Гг зависят от пяти ф а к
торов: Vn, ш, Гн и от потерь в у зл а х .  И х  у в е л и ч е н и е  ве
дет к повы ш ению  температуры  Гг.ЭкМ ра сш и р ен и ю  диапазона , в 
котором с у в е л и ч е н и е м  Г г у д е ль н ы й  р асход  топлива снижается.

4. Н а л и ч и е  м а кси м ум а  общ его  к. п. д. и м и н и м ум а  уд ельн ого  
р асхода  топлива по сум м арной  степени по вы ш ен и я  д а в л е н и я  
объясняется противополож ным в л и ян и ем  д в у х  факторов: у в е л и 
чением термического к. п. д. и од новрем енны м  ум еньш ением  к о 
эффициента г и д р а в л и ч е с к и х  потерь ( в  основном  контуре д в и г а 
теля и в движ ит еле). В е л и ч и н а  пеэк и соответственно характер  
и зм ен ен и я  Суд по  its зависят от пяти факторов: V„, пг, Т т, Г н и 
от потерь в у зл а х .  У вели чен и е  V„, m, Г„ и потерь и л и  сниже
ние  Гг ведет к ум ен ьш ен и ю  яяэк и сужению диапазона , в котором 
с у в е ли ч е н и е м  its у д е л ь н ы й  р а схо д  топлива снижается. П р и  з а 
данной скорости полета о п р е д е л я ю щ е е  в л и я н и е  на  ялэко к а зы в а 
ет температура газа  перед  турбиной.

5. П р и  постоянных параметрах ц и к ла ,  и зм ен я я  параметры  
движителя (пг и х ) ,  можно получить ц е л ы й  р я д  Г Т Д  —  от Т Р Д  
( т  =  0, х  =  0)  до Т В а Д  с вертолетным винтом ( m m  1000, x m  
m 0 ,9 5 — 0,99). У вел и чен и е  параметров движителя при  д о з в у к о 
вы х  скоростях полета, т. е. переход  от Т Р Д  к Т Р Д Д  и Т В Д ,  
позволяет существенно улучш ить экономичность двигателя б л а 
го д а р я  повы ш ен и ю  к. п. д. движителя.

6. О с н о в н ы м и  пут ями п о в ы ш е н и я  э к о н о м и ч н о с т и  р а з л и ч 
н ы х  типов Г Т Д  я в л я ю т с я : н а  Т Р Д  — у в е л и ч е н и е  тс*(тс2) п р и

у м е р е н н ы х  з н а ч е н и я х  Г*; н а  Т В Д  — у в е л и ч е н и е  п а р а м е т р о в  
ц и к л а  [тг*(tcs ) и  Г*]; н а  Г Р Д Д  — у в е л и ч е н и е  п а р а м ет р о в  
ц и к л а  [тс* (тс2), Г*] и парам ет ров д в и ж и т е л я  (т, х ) .  П о в ы ш е 
н и е  парам ет ров  ц и к л а  и  д в и ж и т е л я  — о с н о в н а я  т е н д е н ц и я  
а в и а ц и о н н о г о  д ви га т ел ест р о ен и я .
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7. П р и  у в е л и ч е н и и  скорости полета у д е л ь н а я  тяга всех  трех 
типов Г Т Д  снижается, а о б щ и й  к. п. д. имеет м а кси м ум  по ско 
рости полета. С ц е л ь ю  достижения м а к с и м а ль н о й  эффективно
сти ц елесооб разно  на реж имах длит ельной работы каж дый тип 
Г Т Д  применять только в определен ном  ( эконом ичном ) д и а п а 
зоне  скоростей. Оптимальные параметры движителя  /и орt и 
x opt снижаются с у в е ли ч е н и е м  скорости полета, а оптимальный  
Г Т Д  в ш ироком  диапазоне  скоростей — это п р ео бр а зуем ы й  д в и 
гатель с перем енной  степенью двухконтурности от m  =  m Tbd 
при М п =  0 до т  =  0 ( Т Р Д )  на  б о л ь ш и х  с в е р х зв у к о в ы х  скоро
стях.

8. П овы ш ение  температуры наруж ного в о зд уха  при  постоян
ной температуре газа  перед  турбиной ведет к у х у д ш е н и ю  у д е л ь 
ны х параметров двигателя: у д е л ь н а я  тяга снижается, а у д е л ь 
ный р а схо д  топлива растет. Н а  у д е л ь н ы е  параметры двигателя  
ана ло ги чн о  влияет у в е ли ч е н и е  потерь в его у зл а х .

К онтрольны е вопросы

1. Что характеризуют критерии г|о, Суд и Се? В чем заключается их общ 
ность и различие?

2. От каких параметров и как зависит удельный расход топлива ГТД?
3. Каковы особенности изменения удельной тяги трех основных типов 

ГТД в зависимости от температуры газа перед турбиной?
4. Каковы особенности изменения к. п. д . движителя трех основных 

типов ГТД в зависимости от температуры газа перед турбиной?
5. Как и почему удельный расход топлива трех основных типов ГТД за 

висит от температуры газа перед турбиной?
6. От каких факторов и как зависит экономическая температура газа пе

ред турбиной? Какое влияние эти факторы оказывают на функцию Суд =  
= f ( T  *) ?

7. Как и почему удельная тяга трех основных типов ГТД зависит от 
суммарной степени повышения давления? .

8. Как и почему к. п. д. движителя трех основных типов ГТД зависит от 
суммарной степени повышения давления?

9. Как и почему удельный расход топлива трех основных типов ГТД  
зависит от суммарной степени повышения давления?

10. От каких факторов и как зависит экономическая суммарная степень 
повышения давления лк эк? Какое влияние эти факторы оказывают на функ
цию С уд =  /!(л;2 )?

11. Как и почему удельный расход топлива Т Р Д Д  зависит от парамет
ров движителя (т  и х )?

.1121 Каковы особенности изменения удельной тяги трех основных типов 
ГТД в зависимости от скорости полета?

13. Каковы особенности изменения к. п. д. движителя трех основных 
типов ГТД в зависимости от скорости полета?

14. Как и почему общий к. п. д. и удельный расход топлива трех основ
ных типов ГТД зависят от скорости полета?

15. Что представляют собой, от каких факторов и как зависят эконо
мическая и предельная скорости полета? В каком диапазоне скоростей поле
та целесообразно применять каждый тип ГТД?

16. Как оптимальные параметры движителя т 0pt и x opt ГТД зависят от 
скорости полета? Как и почему удельные параметры оптимального ГТД от
личаются от удельных параметров ТРД?
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17. Как удельные параметры ГТД зависят от величины потерь в про
цессах сжатия и расширения?

18. Как удельные параметры ГТД зависят от величины потерь в дви
жителе и от коэффициента полноты сгорания топлива?

■19. Как удельные параметры ГТД зависят от температуры наружного 
воздуха?

20. Каковы особенности энергетического баланса трех основных типов 
ГТД?

21. Сформулируйте основные выводы по теме «Основные закономерности 
изменения удельных параметров ГТД».

З а д а ч и

I1. Определить удельный расход топлива ГТД, если тяга Р =  50 кН, рас
ход воздуха через основной контур двигателя Gi =  50 кг/с, коэффициент из
бытка воздуха в камере сгорания а =  4. Изменением массы рабочего тела 
в проточной части двигателя пренебречь.

2. Определить полетный к. п. д . Т Р Д Д  при скорости полета 1/п =  700 км/ч, 
если удельный расход топлива Суд =  80 кг/кН-ч, эффективный к. п. д. г\е =  
=  0,45, коэффициент гидравлических потерь в наружном контуре T]rii  =  0,9 
Принять Я „ =  42 900 кД ж /кг.

■3. При скорости 1/п =  400 км/ч тяга, расход топлива и расход воздуха 
через основной контур двигателя соответственно равны Р =  50 кН, GT =  
=  0,8 кг/с, Gi =  50 кг/с. С увеличением скорости Vn до 1000 км/ч к. п. д. 
движителя увеличился в 2 раза при постоянном эффективном к. и. д . и по
стоянной работе цикла. Определить удельную тягу Р уд Gi и удельный рас
ход топлива ГТД при Kn= 1 0 0 0  км/ч.

4. Определить расход воздуха через винт Т В Д , если тяга, развиваемая 
Т В Д и винтом, Р = .Ю 0  кН, удельный расход топлива Суд =  25 кг/кН-ч, от
носительный расход топлива через камеру сгорания qT =  0,017, отношение 
расхода воздуха через винт к расходу рабочего тела через основной контур 
двигателя m =  100. Изменением массы рабочего тела в проточной части дви
гателя пренебречь.

5. Определить эффективный удельный расход топлива С с Т ВД, если ко
личество тепла Qi, подведенного к 1 кг рабочего тела, и количество тепла 
Q 2, отданного рабочим телом, соответственно равны: Qi =  1000 кД ж /кг, 
(/>2 =  650 кД ж /кг. Принять Н и =  42 900 кД ж/кг, rir =  0,98.
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ОСОБЕННОСТИ 
РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА 
ДВИГАТЕЛЕЙ
С ФОРСАЖНЫМИ КАМЕРАМИ 
И СО СМЕШЕНИЕМ ПОТОКОВ. 
ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКИЙ 
АНАЛИЗ И ВЫБОР 
ПАРАМЕТРОВ ГТД



Турбореактивные двигатели с форсажными камерами 
(Т Р Д Д Ф  и Т Р Д Ф ), а также со смешением потоков (Т Р Д Д см ), 
характеризуются сложным рабочим процессом, описывать кото
рый «методом работы цикла» нецелесообразно, поскольку это 
связано с анализом сложных формул. Прощ е особенности рабо
чего процесса указанных двигателей объяснить с помощью уни
версального «метода термогазодинамического анализа» парамет
ров ГТД. Этим методам посвящена гл. 8, а в гл. 9 излагаются 
основные закономерности рабочего процесса Т Р Д Д Ф  и ТРДФ , 
а также Т РД Д см . В гл. 10 рассмотрены некоторые вопросы вы
бора параметров ГТД.



Г' л а в а 8

Методы проектного 
термогазодинамического расчета 
и анализа параметров ГТД

П роектны й термогазодин ам и чески й  расчет  Г Т Д  вы полняется  
с целью определения: удельных парам етров  д ви гател я  Р уд (Л^уд), 
Суд (Се); д авлен и я  р,; и тем п ературы  Т * рабочего тела  в х а 
рактерны х сечениях; удельной работы  узлов (L K, L T) ; расхода  
воздуха  через двигатель  и соответствую щ их значений площ адей  
х арактерн ы х  сечений. Р езу л ь таты  расчета  являю тся  исходными 
данными д л я  проектирования  всех узлов двигателя .

Т ерм огазодин ам ический  расчет  имеет в аж н о е  значение, м е 
тодика этого расчета  п ред ставляет  интерес ещ е и потому, что 
является  универсальны м  методом терм огазодин ам и ческого  а н а 
ли за  зависимости  п арам етров  Г Т Д  от различны х факторов. П о 
этому в данной главе, кроме вы вода основных уравнений и и з 
лож ени я  м етодики  терм огазодин ам и ческого  расчета , приведен 
пример а н а л и за  зависимости удельной  тяги и удельного  расх о 
да топлива от к. п. д. узлов и коэффициентов потерь. В ней опи
сан т а к ж е  метод  м ал ы х  отклонений, который, к а к  известно, 
ш ироко применяется  д ля  оценки п арам етров  Г Т Д  при изм ене
нии различны х ф акторов  в небольших пределах.

§  8.1. И сходны е данны е
дл я  проектного терм огазодинам ического  
расчета ГТД

З а д а н н ы м и  д ля  расчета  являю тся :
— внеш ние условия: вы сота  Н  и скорость полета Уп, т е м 

пература Т„ и давлен ие  р„ наруж ного  воздуха  (прилож ение 3 );
— п арам етры  рабочего  процесса: т ем п ература  г а з а  перед 

турбиной 7’г и степень повыш ения д авлен и я  в компрессоре я д , 
х ар актер и зу ю щ и е  простейший одновальны й Т Р Д  (для  Т Р Д Д  
долж н ы  быть задан ы , кроме того, степень двухконтурности m  
и степень повыш ения д авлен и я  в вентиляторе  я в и ,  особенности 
зад ан и я  п арам етров  рабочего  процесса Т В Д  и Т В а Д  у казан ы  
далее  в § 8 .3);
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— тяга  (мощность) дви гателя  P ( N ) \
— к. п. д. и коэфф ициенты  потерь: коэффициент восстан ов

ления д авлен и я  в возд ухозаборн ике  авх, к. п. д. компрессора т)к, 
коэффициенты  полноты сгорания топлива тц и восстановления 
д авлен ия  в кам ер е  сгорания а к.с, относительный отбор воздуха 
на о хлаж ден и е  турбины G OXj i .t , к . п . д . турбины г ц ,  коэффициент 
потерь скорости в сопле фс, механический к. п. д. ц т  (перечис
ленные к. п. д. и коэффициенты  х арактери зую т  одновальны й 
Т Р Д ,  при расчете  Т Р Д Д  слож ной схемы количество задан ны х 
к. п. д. н коэффициентов у д ваи вается  и д а ж е  у тр аи в ается ) .

З а д а т ь  внешние условия, Н, V„, п ар ам етр ы  рабочего п ро
цесса и тягу (мощность) д ви гател я  д ля  проектного тер м о газо 
динамического расчета  — за д а ч а  непростая. Она реш ается  при 
выборе п арам етров  Г Т Д  (гл. 10).

Рассм отри м  реком ендаци и  по п редварительн ом у выбору з н а 
чений к. п. д. д л я  к аж до го  у зл а  д ви гател я  и коэффициентов 
потерь (принятые в первом приближ ении эти данны е уточн я
ются на этапе  проекти рован и я) ,  а т а к ж е  реком ендации по уч е
ту свойств рабочего тела.

В о з д у х о з а б о р н и к
Коэффициент восстановления д а вл е н и я  в возд ухозаборн ике  

мож но приним ать равным: а Вх =  0,96...0,99 — д ля  двигателей  
д о з в у к о в ы х  сам олетов  (верхние значения сгвх х а р а к т е р и зу 
ют воздухозаборн ики  с коротким кан алом  и высоким ги д р а в л и 
ческим совершенством, ни ж ни е — воздухозаборн ики  с длинны м 
самолетны м входным к а н а л о м ) ;
ав,с =  0,97—0,11 (Мп—1)3/2 — д ля  двигателей с в е р х з в у к о в ы х

самолетов в диапазоне 1 <  М п <  4 
[31, 19].

При М п <  1 для  таких воздухозаборников рекомендуется прини
мать а вх =  0,97, а при Мп =  0 (на взлетном режиме) коэффициент 
овх может снижаться до 0,9.

В стендовых условиях  ( Н = 0, Afr, =  0) д вигатели  испыты 
ваю тся  обычно со специальны м входным кан алом , который от
личается  высоким уровнем гидравлического  соверш енства ( а вх~  
а 1 ) .  В справочной литературе  основные данны е даю тся, как  
правило, д ля  таки х  двигателей . П оэтом у проектный расчет тур
бореактивных двигателей д о зв у к о в ы х  самолетов рекомендуется  
выполнять при  ОГвх= 1 .

К о м п р е с с о р
К. п. д. ком прессора  зависи т  преж де  всего от типа ступеней 

и от их аэродинам ического  соверш енства, которое х а р а к т е р и з у 
ется величиной к. п. д. ступени (табл. 8.1):

Д озвуковы е  ступени, обеспечиваю щ ие наиболее вы сокие 
значения к. п. д., прим еняю тся в ком п рессорах  двигателей , п ред 
назначенны х д л я  пассаж и рск и х ,  транспортны х и других само-
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Т а б л и ц а  8.1 f 19]

Тип ступени г.ср
*
ст д(1 вх!

Дозвуковая 0 ,8 8 . .0 ,9 2 1,15. . . 1 , 3 5 0 ,7 3 . . . 0 , 8 3
Трансзвуковая 0 ,8 7 . . 0 ,9 1,4  . . . 1 ,7 5 0 ,7 8 . . . 0 , 8 9
Сверхзвуковая 0 ,8 3 . .0 ,8 6 > 1,75 0 ,7 8 . .0 ,8 9
Центробежная 0 ,7 6 . . 0 ,8 2 ,5  . . .8 0 ,7  . . 0 ,8 5

летов, для  которых первостепенное значение имеет вы со кая  топ
ливная  эффективность. Т рансзвуковы е и особенно св ерхзвуко
вые ступени с более высокой степенью повышения д авлен и я  и 
производительностью , но с более низким к. п. д., применяются, 
к а к  правило, в качестве  первых ступеней компрессоров, н а п р и 
мер, в качестве  ступени вентилятора  Т Р Д Д ,  что позволяет  
уменьш ить их габари тн ы е  р азм ер ы  и массу. Компрессор м ож ет  
иметь несколько сверхзвуковы х ступеней, если стави тся  за д ач а  
получения особо компактной и легкой конструкции.

К а к  известно из курса лопаточны х м аш ин, к. п. д. ком п рес
сора меньш е к. п. д. его ступеней и определяется  в зависимости  
от степени повышения давлен ия  лы (рис. 8.1).

П риведенны е в табл . 8.1 и на рис. 8.1 значения к. п. д. х а 
рактеризую т ком прессоры больш ой и средней разм ерности  при 
работе  на расчетном реж име. М а л о р а з м е р н ы е  ком прессо
ры ( G eo< 5 . . .1 0  кг/с) имею т к. п. д. на 1...5% меньше.

К омпрессор обычно проектируется  таким  образом , что его 
к. п. д. б ли зок  к м акси м ал ьн о м у  значению при работе  д в и г а 
теля на крейсерском  р еж и м е  длительного  высотного полета. По-

Рис. 8.1. Зависимость к. п. д. многоступенчатого комп
рессора от кк и Дст.ср ['19, 22]
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этому, если проектный термогазодин ам и чески й  расчет  вы п о л 
няется д л я  этих условий, то отличием р еж и м а  работы  ком п рес
сора от расчетного м ож но пренебречь и приним ать  к. п. д., вы б 
ранный по рис. 8.1. Если проектный расчет  вы полняется  для  
взлетного реж и м а , то д л я  двигателей  дозвуковы х самолетов этим 
отличием т а к ж е  мож но пренебречь, а д л я  двигателей  с в е р х 
з в у к о в ы х  самолетов  к. п. д. ком прессора (см. рис. 8.1) необ
ходимо за н и ж а т ь  на 2...5%, так  к ак  в этих условиях  реж им 
работы  компрессора существенно отличается  от расчетного, что 
обусловлено особенностями совместной работы  узлов д в и гате 
ля, которые р ассм атр и ваю тся  в гл. 12 и 13.

Кроме того, к. п. д. конкретного компрессора м о ж ет  о тли 
чаться  от к. п. д., приведенного на рис. 8.1, примерно па ± 2 % ,  
что связано  с его инди видуальн ы ми особенностями.

К- п. д. ком прессора (а т а к ж е  турбины) зависи т  от числа 
Р ейн ольдса , что д ля  д вигателей  больш ой и средней разм ерности  
имеет существенное значение только  на больш их вы сотах  ( Н >  
> 1 1  км ),  поэтому эта  зависимость  здесь не рассм атри вается .

К а м е р а  с г о р а н и я

С овременны е Г Т Д  отли чаю тся  высокой полнотой сгорания 
топлива и небольш ими потерями полного давления . Н а  основ
ных р еж и м ах  работы  этих д вигателей  коэффициент полноты 
сгорания Цг обычно равен 0,98...0,995 [31], а коэффициент вос
становления д а в л е н и я  стк .с =  0,94...0,96. Н а  некоторых стары х 
двигателях , а т а к ж е  на д ви гателях  м алоразм ерн ы х , эти ко э ф 
фициенты могут быть на 1...2 % меньше.

Н и зш а я  у д е л ь н а я  теплота сгорания  топлива для  реактивных 
д вигателей  находится  в п ределах  42900...48500 кД ж /к г .  Д л я  
расчетов реком ендуется  величина / / „ = 4 2 9 0 0  к Д ж /к г .  Т е о 
ретически необходимое количество воздуха  д ля  полного сгора-

, . .  „ КГ ВОЗД.
ния 1 кг топлива L 0 =  14,9 --------------’ кг ТОПЛ.

О т носит ельны й отбор в о з д у х а  н а  о х л а ж д е н и е  турбины. 
(Д хл.т =  Оохл.т/Овхь т. е. отношение расхода охлаж даю щ его  во з 
духа, который отбирается м еж ду сечениями К  и С , к расходу
воздуха через внутренний контур двигателя, зависит в основном
от температуры газа перед турбиной. При Т в >  1200 К приме
няю тся обычно охлаждаемые турбины. Ориентировочно можно 
считать, что на каж ды е  100° увеличения температуры Т ’Г сверх 
1200 К величина G охл.т увеличивается соответственно на 0,01:

Т*т, К 1400 1600 1800

( /о х л .т  0,02 0,04 0,06.

Здесь  под ( /о х л .т  понимается  относительный отбор воздуха на 
внутреннее конвективное о х л аж д ен и е  сопловых и рабочих л о п а 
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ток одной ступени турбины (пористое о х л аж д ен и е  сопловой л о 
патки первой ступени здесь не учи ты вается) .

Т у р б и н а

К ■ п. д. осевы х турбин зависи т  от типа ступеней (которые 
можно р азд ели ть  на оптимально и сильно н агруж ен н ы е),  их 
аэродинам ического  соверш енства, а т а к ж е  от разм еров  турбин 
и интенсивности их о хлаж д ен и я .  Н е о х л а ж д ае м ы е  турбины  б оль
шой и средней разм ерности  хар актер и зу ю тся  следую щ ими з н а 
чениями к. п. д. (табл. 8.2).

Верхние значения т]т в реком ендуем ы х д и ап азо н ах  относятся 
к многоступенчатым турбинам  с высоким уровнем а эр о д и н ам и 
ческого соверш енства, нижние — к одноступенчатым.

П оскольку  на этапе  проектного терм огазодин ам и ческого  р а с 
чета нагруж енность  ступеней турбины неизвестна, ее ориенти
ровочно м ож но х а р актер и зо в ать  работой ступени, а если и р а 
боту ступеней оценить затруднительно, то д ля  первого п ри бли 
ж ения  можно принять среднее значение к. п. д. гр — 0,89...0,91. 
К. п. д. турбин м ал о р азм ер н ы х  д вигателей  (G eo< 5 . . . 1 0  кг/с) 
на 1...5% меньше.

К. п. д. вы сокотем пературны х о х л а ж д а е м ы х  турбин з а 
висит, кроме того, от количества  воздуха, отбираем ого  на их 
охлаж дение , он ум еньш ается  с увеличением G 0 x.n.T . М ож но п ред 
полож ить, что отбор 1% воздуха  (G o.x.-i.t =  0,01 ) приводит к со
ответствую щ ему сниж ению  к. п. д. ступени на 1%, а к. п. д. 
двухступенчатой (г-ступенчатой) турбины с о х л аж д аем о й  пер
вой ступенью сн и ж ается  на 1/2 % (1 / г % ).

П редл о ж ен н ы е  реком ендаци и весьма приближ енны. К. п. д. 
конкретной турбины м ож ет  отли чаться  от у казан н ы х  значений 
на ± 2 % ,  что связано  с ее индивидуальны ми особенностями. 
Более  точные оценки д ает  терм огазодин ам и чески й  расчет т у р 
бины.

М е х а н и ч е с к и м  к. п. д. т урбокомпрессора  (цшвб , Цтнd ) учи
ты ваю тся потери мощности при передаче ее от турбины к ко м 
прессору, а т а к ж е  потери мощности на привод вспомогательны х 
агрегатов. Д л я  двигателей  больш ой и средней разм ерности  р е 
комендуется  принимать г |п !=  0,985...0,995. М еханический к. п. д. 
м ал о р азм ер н ы х  Г Т Д  примерно на 0,01 меньше.

Т а б л и ц а  8 .2

Тип ступени
*

’It L ст к Д ж /кг

Оптимально нагруженные 0 ,9 . . 0 ,9 3 100 . . . 200
Сильно нагруженные 0 ,8 7 . . 0 ,9 250 . . 350
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Ф о р с я  ж п  а я к а м е р а

В ф орсаж ной  кам ере  полнота сгорания топлива меньше, чем 
в основной. (Только в специальны х ф орсаж н ы х  кам ерах ,  п ред 
назначенных, например, д ля  С П С , на р еж и м е  длительного  к рей 
серского полета м ож ет  быть обеспечена полнота сгорания, б л и з 
к ая  к полноте сгорания в основной кам е р е ) .  Коэффициент п о л 
ноты сгорания топлива  %.ф в ф орсаж н ой  кам ере  зависи т  от к о 
эфф ициента избы тка  воздуха  a s :

тд.ф =  0,92 ... 0,95 (0,98) при a s >  1,3, 
тд.ф =  0,85... 0,92 при av <  1,3.

Коэффициент восстановления д а в л е н и я  в форсажной камере  
оп ределяется  к ак  произведение

а ф . к  =  О г и д р  О т е п .

Коэффициентом  опидр учиты ваю тся  гидравли ческие  потери в 
ф орсаж ной  камере. Обычно

3гидР =  0,94 ... 0,97.
К о э ф ф и ц и е н т о м  атеп учитываются потери полного давления, 
обусловленные подводом тепла к движ ущ емуся потоку [1]. Они 
зависят от приведенной скорости в сечении х  на входе в ф орсаж 
ную камеру а г и от степени подогрева газа 'Г%/Т*х (рис. 8.2, 
где  Т*х равна 7Ф, Т или Гки соответственно для  ТРДФ , Т Р Д Д Ф см  
или ТРДДФН).

П риведенную  скорость на входе в ф орсаж н ую  кам еру  р е к о 
мендуется приним ать в пределах: Д  =  0,18...0,25.

В ы х о д н ы е  у с т р о й с т в а

Коэффициент потерь скорости в со п ла х  соврем енны х Т Р Д Д  
и Т Р Д  изменяется  в пределах:

срс =  0,97 ... 0,995.

С о п л а  Т В Д  х а р а к т е р и зу 
ю тся более низким значением  к о 
эф ф ици ен та  скорости

с?с =  0,9 ... 0,96.

А в д и ф ф у з о р н ы х  в ы 
х о д н ы х  у с т р о й с т в а х  Т В а Д  
потери полного д авлен и я  оцени
ваю тся  обычно с пом ощ ью  к о 
эффициента восст ановления д а в 
л ен и я ,  которы й изм ен яется  в 
пределах:

Св.у =0 ,98 ...0 ,99 .
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Термодинамические свойства рабочего тела. К а к  известно 
из курса  термодинамики , теплоемкость и п о к азател ь  ади абаты , 
хар актер и зу ю щ и е  свойства рабочего  тела , зави сят  от его тем п е
ратуры  и от коэфф ициента  избы тка  воздуха , поэтому они и зм е
няются и в различны х сечениях д вигателя , и при изменении 
реж и м а  его работы. Т ерм огазодин ам ические  расчеты, в за в и с и 
мости от целей, могут вы полняться  с различны м и допущ ениями, 
к асаю щ и м и ся  точности учета  этой зависимости.

Т ерм огазодин ам ические  расчеты  современных авиационны х 
ГТ Д  вы полняю тся  обычно с переменны ми ср и к. Во многих 
случаях  переменны е ср и к  оп ределяю тся  по средней т е м п е р а 
туре Гср в процессе сж ати я  (р асш и рен и я) .  Т акой  подход н е и з 
беж но ведет  к необходимости вы полнения расчетов методом по
следовательны х приближ ений , так  как  величина средней те м 
пературы  Г ср зависит, в свою очередь, от с Р и к. Это ведет к 
существенному услож нен ию  расчетов.

Стремление выполнить расчет с учетом изменения с ,  и /с и при этом из
бежать последовательных приближений привело к необходимости разработки  
специальных термодинамических функций, диаграмм и номограмм. Расчеты 
могут выполняться, например, по i—s -диаграмме или по номограмме, с 
помощью которой можно определить энтальпию и энтропию в зависимости от 
параметров состояния. П од руководством профессора В. М. Дорофеева раз
работаны я — г-функции [32], которые нашли широкое распространение 
при проведении термодинамических расчетов как вручную, так и на ЭВМ. 
Использование различных термодинамических функций ведет, естественно, к 
существенным изменениям методики расчета, но они не касаются существа 
вопроса.

Однако попытки излагать теорию В Р Д  «на языке я — г-функций» рас
пространения не получили, так как эти функции не позволяют выразить ос
новные критерии (например, работу сжатия или расширения) через парамет
ры рабочего процесса в явном виде, что затрудняет термодинамический ана
лиз зависимости удельных параметров двигателя от различных факторов. 
Нецелесообразно поэтому применение этих функций при выполнении сам о
стоятельных и курсовых работ по теории двигателей, основной целью кото
рых является освоение методов термодинамического анализа парамет
ров ГТД.

П о излож енны м д ал е е  м етодикам  проектный термогазоди- 
намический расчет  м ож ет  вы полняться  и с учетом изменения 
свойств рабочего  тела  (в зависимости  от Г ср и а )  и без такого  
учета. В последнем случае га зо в ая  постоянная  и п о к азател ь  
ади абаты  приним аю тся соответственно [29]:

R  =  287 Д ж /к г - К ,  к  =  1,4 — для  воздуха;
Д г =  287,5 Д ж /к г - К ,  к г =  1,33 — для газа.

П ри  этом теплоемкость рабочего тела , определен ная  по ф о р 
муле

равна: ср =  1005 Д ж /к г - К ,  срг =  1159 Д ж /к г - К .
125



§ 8 .2 . М етодика  
проектного терм огазодинам ического расчета  
одновального ТРД

П олучим  и п роан али зируем  вн ач але  три основных у р а в н е 
ния: бал ан са  массы, б ал ан са  мощности и б ал ан са  давлений, 
которые применяю тся д л я  термогазодин ам и ческого  расчета  г а 
зотурбинного д ви гател я  любого типа и лю бой схемы. Затем , 
используя их, получим рабочие форм улы  и излож им  методику 
расчета  дви гателя  простейшей схемы.

8.2.1. Основные уравнения

Уравнение баланса массы (неразры вности  п отока) .  П р е д 
ставим его в следую щ ем виде:

где V; — коэффициент, характ еризую щ ий  изм енение  массы р а 
бочего тела в проточной части от сечения В Х  до сечения i.

К оэф ф ициент изменения массы  v* имеет определенные з н а 
чения д л я  каж дого  сечения двигателя . П олучи м  его д л я  сече
ния Г  на входе в турбину, д л я  чего расход  воздуха  в этом се 
чении Ge.г вы разим  через расход  GBX на входе в компрессор:

где вы чи таем ы е в скобках  п ред ставляю т  собой относительные 
расходы  воздуха, з атр ачи в аем о го  соответственно на о хлаж д ен и е  
турбины ( С „ х л _ т )  и сопла ( G 0 X n . c ) ,  а т а к ж е  утечки воздуха  ( G y T )  

и его отбор (GoT6) на нуж ды  летательного  а п п ар а т а  (кондици
онирование кабины, обогрев кры ла  и т. д .) .  Относительный от
бор во зд уха  на охлаж дение  ступени турбины  изменяется  в пре
д ел ах  G O x x . T  =  0...0,06 (§ 8.1). В зависимости от условий эк с п л у 
атац ии  примерно в таких  ж е  пределах  изм еняется  величина 
G o t o . Р а схо д  в о зд у х а  на охлаж дение  сопла  и утечки в о зд уха  из 
проточной части обычно не п ревы ш аю т соответственно 2 и 3%
(, <тОхл.с =  0...0,02; GyT =  0...0,03).

И так ,  в ы р аж ен и е  в скоб ках  п р ед ставл яет  собой к оэф ф и ц и 
ент изменения массы в о з д у х а  м еж д у  сечениями Г  и ВХ:

Gi  =  G„x v (8 .1)

или

G g.г =  G BX (1 — G охл.т



Р а б о ч е е  т е л о  (газ)  в сечении Г  вклю чает  ещ е и массу  
топлива

G г =  О*, г И' G T =  Gg.r (1 +  Ут)>

где qT =  G T/G e .г — относительный расход  топлива (отношение 
расхода  топлива к расходу  воздуха , проходящ его  через кам еру 
с го р а н и я ) .
Тогда

О Г G ВХ V r ,

где

• '• О  </•)■ ( 8 . 1 , 6 )

Т аким  образом , коэффициент изменения массы рабочего т е 
ла м еж ду  сечениями Г  и В Х  v r м о ж ет  изм еняться  в ш ироких пре
делах ,  особенно при работе  д в и гател я  с отбором воздуха  на 
н уж ды  летательного  ап п арата .

К оэф ф ициент изменения массы  в о з д у х а  м еж д у  сечениями 
С (на срезе сопла) и В Х  определим при условии, что после о х 
л аж д ен и я  элементов турбины и сопла о х л а ж д а ю щ и й  воздух 
G о х л .т  и G о хл .с в о зв р ащ ается  в проточную часть:

Vc - Vr - j-  G  О Х Л . Т  - ф  G охл.с =  1 G yT G отб. ( 8 . 1 , в )

Р асх о д  р а б о ч е г о  т е л а  в сечении С м ож но представи ть  в
виде

G  с —  G в . с - ) -  G т =  Gg. с ( 1  - f "  У т / ' Д  —с )  И Л И  О  с —  ( 7 Вх v c .

где vc =  v ' ( l  +  q j X - c ) ,
v( c — коэффициент изменения массы воздуха в сечении С по

сравнению с его массой в сечении Г ,

' P g .c   ̂ ! Р о х л .т  ^  ^ОХЛ.С

<Щ.г

Коэффициентом vr_ c можно пренебречь, так как в формуле д ля  vc 
величина qT м а л а  по сравнению с единицей, а величина к о э ф 
фициента, наоборот, б ли зка  к единице. Тогда коэффициент и з
менения массы  рабочего тела  в сечении С мож но определить по 
приближ енной ф орм уле

vc ~  Vc (1 +  <?т). (8.1,г)

А налогично коэффициенты изменения массы  воздуха  и р а 
бочего тела  в сечении Т  за  турбиной могут быть представлены  
в следую щ ем виде:



где

VT — - VT ( 1 j - <7t / v i' — т),

Д  - т - —  1 "I- G ОХЛ. T / ,

vT — vT (1 -f- qr). (8 .1  ,e )

О тсю да следует, что строгий учет изменения массы  р а б о ч е 
го тела  в проточной части д ви гател я  д а ж е  простейшей схемы — 
не простая  зад ач а .  Эта  за д а ч а  у слож н яется  при расчете  д в и г а 
телей слож ны х схем, например, двухконтурны х, м ноговальны х 
с м ногокаскадны м  компрессором. О днако проектные тер м о газо 
динамические расчеты  вы полняю т обычно д ля  режимов^ работы  
двигателя  без отбора воздуха  на нуж ды  сам олета  (G OT6 =  0). 
К роме того, во многих случаях , особенно на этапе п р ед в ар и 
тельных расчетов, пренебрегаю т у течкам и  воздуха  из проточ
ной части в атм осф еру  (G yT =  0 ),  а т а к ж е  отбором воздуха  на 
о х л аж д ен и е  сопла (G oxn.с =  0), т. е. учитываю т только  отбор 
воздуха  на о х л аж д ен и е  турбины G o x . i .t . В этих случаях  к о э ф 
фициенты изменения массы  в о з д у х а  и г а з а  в сечении Г  
перед турбиной

расход воздуха в сечениях С и Г  равен расходу в сечении В Х  
( v ' = ' /  =  l ) ,  а коэффициент изменения массы г а з а  в сечениях 
С и Г  определяю т по формуле

ф изический  смысл которой очевиден.
Уравнение баланса мощности. Получим его, вы рази в  м о щ 

ность турбины и ком прессора в исходном соотношении
X  т 7]т  - N  к

через работы  этих узлов и расход  рабочего тела  через них:

И з у р а в н е н и я  б а ла н са  мощности (8.2) следует, что потреб
ная работа турбины определяется работой компрессора  и з а в и 
сит, кром е того, от м еханического  к. п. д. r\m и коэффициента  
и зм ен ен и я  массы, у в е л и ч и в а я с ь  при  ум ен ь ш ен и и  r\m и vr.

Уравнение баланса давлений. Получим его из условия , что 
су м м ар н ая  р а с п о л а га ем а я  степень понижения д авлен и я  в д в и 
гателе

7г   Эохл   1 G — vr (1 —|— (/г), (8.1,ж)

vc — vT — 1 -f- q (8 .1 ,и)

отсюда

(8 .2)
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равн а  сум м арной степени повыш ения д авл ен и я

р к
 ------- К]/ <3вх
"  н

т. е. в сопле происходит полное расш и рение  га за  р с =  р н- О т 
куда

авх °К.С /О о\тгс =  j  • (8.3)
И

И з уравнения  (8.3) следует, что р а сп о ла га ем а я  степень п о 
ниж ения д а в л е н и я  газа  в сопле  л.с п р о п о р ц и о н а л ь н а  степени п о 
вы ш ен и я  д а в л е н и я  в во зд у х о за б о р н и к е  яустВх и ком прессоре
*%, а также коэффициенту восст ановления д а в л е н и я  в кам ере  

сгорания  а к.с, и обратно п р о п о р ц и о н а л ь н а  степени пониж ения  
д а в л е н и я  газа  в турбине  я*.

В дополнение к основным уравнениям  (8.1), (8.2) и (8.3) 
далее  при выводе рабочих форм ул  будет использовано у р а в н е 
ние энергии (1 .2 ) . . .(1 .6 ) ,  которое связы вает  изменение тем п е
ратуры  в каж д о м  узле  с подводом или отводом работы  (теп л а) .  
К роме того, применяется  уравнение изэнтропы, описы ваю щ ее и з
менение п арам етров  в процессах сж а т и я  и расш ирения, кото
рое позволяет  связать  изменение тем п ератур  в этих процессах 
с изменением давлений, чтобы вы рази ть  работу  через степени 
повыш ения (як) или понижения ( я т, я с) давлений.

8.2.2. Последовательность 
термогазодинамического расчета 
одновального ТРД

П оследовательн ость  терм огазодин ам и ческого  расчета  соот
ветствует последовательности  течения рабочего тела  в проточ
ной части двигателя .

Воздухозаборник. Р ассчи ты ваю тся  п олная  тем п ература  во з 
душного потока в сечении В Х  на выходе из воздухозаборн ика , 
степень повыш ения д авлен и я  от скоростного напора при изэн- 
тропическом торм ож ении и давлен ие  р Вх:

Т*вх =  7н =  Г н |̂ 1 +  К- ~ ~  Мп (8.4)

/ 1 \ К 
+  — - Щ  JK-1. plx  =  Рн Кк<3вх, (8.5)

где М„ =  П п /а , скорость звука a  =  \ X k R T u.

Величины 7’н и nv можно определить такж е с помощью газоди
намических функций (ГДФ):
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(8 .4 ,а) 

(8 .5 ,а)

где т(Хп) и тс(Хп) определяю тся по таблицам ГД Ф  [1] в зави
симости от числа М п.

Компрессор. Р а б о та  компрессора рассчи ты вается  на осно
вании уравнения энергии (1.3), из которого видно, что она равна 
разности полных энтальпий на выходе из ком прессора и на 
входе в него. Ч тобы  вы р ази ть  работу  через задан н ую  степень 
повышения давлен ия , необходимо от действительного процесса 
перейти к изэнтропическому, используя ф орм улу  к. п. д. т]к =  
:=== L Ksl  L к*

С вязь  полной энтальпии и работы  для  идеального и дей стви
тельного процессов хорош о иллю стрирует  i— s -д и агр ам м а  (рис. 
8.3, а ) ,  на которой отлож ены  полные п арам етры  рабочего тела 
перед компрессором и за ним. Точки к  (ks*) и  вх  условно соеди
нены линиями, которые, строго говоря, не отражают процесс,

Рис. 8.3. i—.s-диаграмма условного изображения (в параметрах затормо
женного потока) процесса сжатия воздуха в компрессоре (а )  и расширения 
его в турбине (б )

*

\

L r  L p s
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так как соединяют не фактические (не статические) параметры.
Преобразуя полученное соотношение и выраж ая отношение тем
ператур T*KS/T*H через отношение давлений p j p  по уравнению 
изэнтропы, получим

к- 1

L K =  cp T*a ( 4 K -  (8.6)
• К

П о л н ая  тем п ература  за  компрессором оп ределяется  из у р а в 
нения энергии (1.3):

T ,K = T n  +  - y L ’ (8 -7)
ср

а полное давление р*к =  />*х тс*
К а м е р а  сгорания. О тносительный расход  топлива через к а 

меру сгорания q r оп ределяется  по уравнению  теплового б а л а н 
са. Если предполож ить, что в процессе подогрева состав газа  
не меняется, то тепло, подведенное к 1 кг воздуха  в кам ере  сго
рания Q\ =  H uq Ty]r, в ы р а ж а е т с я  через полные тем п ературы  р а 
бочего тела  перед кам ерой  сгорания и за  ней по уравнению  
энергии (1.4).

О ткуда

(8.8,
Н  и "V

Р асчет  qт по ф орм уле  (8.8) д ает  больш ую  ошибку, поэтому ею 
пользую тся только при аналитических  исследованиях. П ри  т е р 
м огазодинам ическом  расчете  дви гателя  qT вы чи сляется  обычно 
по ф ормуле, предлож енной Я. Т. И льичевы м, ан али з  которой 
сделан в работе  [36]:

с т* — с Т*
я , = — '  v :  v  * (8-8 ’а>

H u ri r - l T T +  c p T K

где  комплексы ср Т*г , ср Т*к и iT* могут быть определены по таб
лицам, помещенным в приложении к учебнику [29, с. 556].

Д л я  определения qr в зависимости от Т*г и T l  во многих слу 
чаях  целесообразно  пользоваться  ном ограм м ой (см. п р и л о ж е 
ние 4, в к л а д к у ) .  Она рассчи тан а  по ф орм уле  (8.8, а) д ля  с т ан 
дартной  удельной теплоты сгорания / / „  =  42900 к Д ж /к г  и д ля  
полноты сгорания т]г =  0,98. Д л я  задан ного  значения  гр величи
на <7т.ном, полученная по ном ограм м е, пересчитывается  с высокой 
степенью точности по ф орм уле

_  0 ,9 8
С]т —  Q i .  ном ~  •
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Д ав л ен и е  в сечении Г  з а  кам ерой  сгорания вы чи сляется  по 
ф орм уле  р1 =  р*к Ок.с, а коэффициент изменения массы рабочего 
тела  в этом сечении vr — по (8.1, ж ) .

Турбина. Работа турбины определяется по у р а вн е н и ю  (8.2)  
из у с л о в и я  б а ла н с а  мощности турбины и компрессора, а сте
пень пониж ения д а в л е н и я  в турбине я т определяется из ф ор
м у л ы  д л я  работы турбины. Ч тобы  вы р ази ть  работу  через я т , 
необходимо, как  и в случае  ком прессора, перейти от дей стви
тельного процесса к изэнтропному (рис. 8.3, б ) ,  используя 
к . п . д .  yf) =  L J L TS, a L ls выразить через температуры газа перед

и за турбиной на основании уравнения (1.5): Ь т= с р. г ( Т г— т.
Преобразуя полученное соотношение и выраж ая отношение 

температур T*VJT*S через отношение давлений p * /p i  по уравнению 
изэнтропы, получим

И з формулы (8.9) и определяется it*, а следовательно, давление 
за турбиной />* =  /?*/**.

Сопло. Р а с п о л а г а е м а я  степень пон иж ен ия  д авлен и я  газа  в 
сопле рассчи ты вается  по уравнени ю  б ал ан са  д авлен и й  (8.3) или 
по элем ентарном у соотношению я с =  р т / Р н -  Ф орм улы  д ля  опре
д еления  скорости истечения га за  из сопла и тем п ературы  газа  
за  соплом получаю т на основании уравнени я  энергии (1.6), з а 
писанного в следую щ ем виде:

Чтобы скорость истечения га за  из сопла вы рази ть  через Яс, 
необходимо от действительного процесса истечения газа  перей
ти к изэнтропическому (рис. 8 .4), используя коэфф ициент по
терь скорости фс — сс/с С8:

П р е о б р а зу я  полученное соотношение и в ы р а ж а я  отношение тем 
ператур Т х / Т cs через отношение давлен ий  р т/р и ,  получим

« г " 1

L T =  Ср .г Т* (1 — 1 / 4  3 )г/т- (8.9)

Т ем п ература  за  турбиной вы числяется  по уравнению  энергии
(1.5):

(8.10)

2

Сс =  ?с У 2Ср . г ( Т \ ~ Т сз).

(8 . 11)
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Т ем п ер ату р а  га за  за  соплом оп
ределяется , к а к  у ж е  отмечалось, 
из у р авн ен и я  энергии

Т с =  Т1 — (сс /2 ср .г)- (8.12)

Удельные параметры двигате
ля. У дельн ая  т яга  при условии 
п о л н о г о  р а с ш и р е н и я  газа  
рассчи ты вается  по уравнению  
(6.4), а удельн ы й расход  то п л и 
ва о п ределяется  по ф орм уле  
(7.3).

Расход воздуха, площади ха
рактерных сечений. П отребны й
расход  воздуха  через, двигатель  
оп ределяется  из условия  обесп е
чения задан н ого  значения  тяги:
О вх =  Р / Р уд. Рис. 8.4. i— s -диаграмма процесса

П олученны м и значениям и  р а с .РасшпРения газа в сопле 
хода воздуха, д ав л е н и я  и т е м 
пературы  рабочего  тела  (/?,-, Т \ )  в сечениях на вход ах  в т у р 
бину и сопло определяю тся  площ ади  мин им альны х сечений пер 
вого соплового а п п ар а т а  турбины ( F c .а )  и выходного сопла 
( 7 ' с . к р ) ,  необходимые д л я  последую щ его расчета  вы сотно-ско
ростных х ар актер и сти к  проектируемого  двигателя .

П л о щ а д ь  соплового  аппарата F с-а ц елесообразн о  определять  
из форм улы  расхода

s . т к р . г ^ г  ° с , а  ^ с . а ?  б с . а )О г =  G BX vr =  —    , (8.13)
V к

где приведенную скорость в м иним альном  сечении соплового 
ап п ар ата  и коэффициент восстановления  д авлен и я  в ап п ар ате  
можно принять: Я с . а =  1, а с .а =  0,96...0,97.

П л о щ а д ь  м и н и м а льн о го  (критического) сечения сопла  F с .К р 

определяется  по аналогичной формуле:

Ос -  О вх(1 +  <7Т) =  ~ "V z  ^  Пс.кр) . ( 8 1 3  а)
У т*т

К а к  и д л я  соплового а п п ар ата ,  коэфф ициент о с м ож но прини
мать равны м  0,96...0,97, а Я,с.кр=1 при критической или сверх 
критической р асп о л агаем о й  степени пон иж ен ия  д ав л ен и я  газа  
в сопле ( я с> 1 , 9 ) .  П ри  докритическом  истечении из сопла 
(я с< 1 , 9 )  величину Яс мож но определить  следую щ им образом: 
рассчи ты вается  я (Я Св) =  1 /отс, в зависимости  от которой н ах о 
дится  значение Лее, а следовательно, и Ac =  tas<pc.
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П ло щ а д ь  F c при докритическом  истечении га за  из сопла про
ще определять  по ф орм уле

F C =  ^ L _ ,  (8-13,6)
Рс Сс

где плотность газа  на выходе из сопла p c = p c / R T c, д авлен ие  
равно атм осф ерном у р с= Р н -

П л о щ а д ь  сечения  на вхо д е  в  ком прессор F вх, аналогично 
площ ади  F с.а, определяется  по значениям  полного д авлен и я  
/?вх и тем п ературы  Т*п в этом сечении, а т а к ж е  по значению 
приведенной скорости Лвх, ко то р ая  вы бирается  в соответствии 
с реком ендаци ям и , приведенными в § 8.1 (табл . 8.1).

§  8 .3 . О собенности проектного терм огазодинам ического  
расчета газотурбинны х двигателей  
различных типов и схем

В этом п а р а г р а ф е  рассм атр и ваю тся  особенности расчета  
двухконтурны х турбореактивн ы х двигателей  разн ы х  схем без 
смешения потоков наруж ного  и внутреннего контуров (8.3.1), 
а т а к ж е  турбовинтовых и турбовальн ы х  двигателей  (8.3.2). П р и 
чем особенности расчета  турбовинтовых и турбовальн ы х  д в и 
гателей  будут рассмотрены  на примере двигателей  простейших 
схем — одновального Т В Д  и Т В а Д  со свободной турбиной. 
Особенности расчета  Т Р Д Д с м ,  Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф  излож ены  в 
следую щ ей главе.

8.3.1. Двухконтурные турбореактивные двигатели 
различных схем

Н а  рис. 8.5 приведена схема трехвальн ого  Т Р Д Д  с подпор
ными ступенями. П р и  терм огазодин ам и ческом  расчете  этого 
дви гателя  в качестве  п арам етров  рабочего  процесса п р и н и м а
ются: температура газа перед турбиной Т*г, степень двухконтур
ности гп, степень повышения давления в вентиляторе наружного 
контура ir*ir и суммарная степень повышения давления в компрес
соре внутреннего контура лД , которая определяется  повышением 
давления в компрессорах высокого ( ^ вд), среднего ( ^ с д )  и низ" 
кого (л* нд) давления. Величина ^ н д , в свою очередь, является 
произведением степеней повышения давления в ступени вентиля
тора тс* работающей на внутренний контур, и в подпорных сту
пенях л*пс

Рассматриваемая схема является наиболее общей. Если при
нять < сд =  1, ^ к сд  =  °  и  1 т сл==0' т ' е ' исключить турбоком-
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и вх ) вхПС вхСЛ вхВЛ к г  гщ гН1 т а
о«шу (К С А) (т В А )Ш )

Рис. 8.5. Схема трехвального Т Р Д Д  с подпорными ступенями и раздельным 
истечением потоков

прессор СД, то получим схему двухвального Т Р Д Д  с подпорными 
ступенями. Если дополнительно принять ^ в д = 1 ,  1 КВД =  О и 
L tbjx =  о, т. е. исключить и турбокомпрессор ВД, то получим 
схему одновального Т Р Д Д  с подпорными ступенями. Если в трех 
полученных схемах принять тг* пс =  1 и 7 КПС =  0, то получим со 
ответственно трехвальный, двухвальный и одновальный Т Р Д Д  без 
подпорных ступеней. Двухконтурные двигатели указанных шести 
схем могут выполняться как без смешения, так и со смешением 
потоков. Наконец, если принять т = 0, то получим соответственно 
трехвальный, двухвальный и одновальный Т Р Д .

Т аким  образом , об щ ая  схема Т Р Д Д ,  п о к а за н н а я  на рис. 8.5, 
вклю чает  15 схем турбореактивн ы х  д вигателей  без ф орсаж н ы х  
камер. П оследовательн ость  терм огазодин ам и ческого  расчета  
д ви гател я  лю бой из этих схем основы вается  на приведенной в 
§ 8.2 м етодике расчета  одновального  д в и гател я  и сводится к 
следую щему.

1. О п ределяю тся , как  обычно, степень повыш ения д авлен и я  
в возд ухозаборн ике  от скоростного нап ора  при изэнтропичес- 
ком торможении k v  и  полные параметры воздуш ного  потока 
за воздухозаборником 7’* и /?*х (см. § 8.2).

2. Р ассчи ты вается  работа  к аж д о го  к а с к а д а  компрессора 
(L вп, L KHd, L kcd и L Kbd) в зависимости  от полной т ем п ер ату 
ры воздуш ного потока перед ним и от его степени повы ш ения 
давления . В ы числяется , кроме того, п олн ая  тем п ература  за 
к аж д ы м  каск адом  ком прессора в зависимости  от тем п ературы  
перед ним о от работы  Ь к этого к аск ада .

3. О п ределяется  относительный расход  топлива  через к а м е 
ру сгорания  qT, а т а к ж е  коэфф ициенты  изменения массы  vr и 
v r. Здесь  ж е  ц елесообразн о  вычислить значения  коэффициентов, 
х ар актер и зу ю щ и х  изменение массы в других сечениях д в и г а т е 
ля (vniD, v c). П одчеркнем , что при расчете коэффициентов и з 
м енения  массы во зд у х а  v r и газа  v r (в  м и н и м а льн о м  сечении  
первого  соплового  аппарата) необходим о учитывать отбор во з 
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д у х а  не только на охлаж дение  первой  ступени турбины В Д ,  но 
и на  др уги е  ступени, если  они  охлаждаются.

4. Р ассчи ты вается  работа  к аскадов  турбины ( L Tdd,  L t c d  и 
L Th d )  п о  у равнени ям  б ал ан са  мощ ности ком прессора и т у р б и 
ны. Д л я  расчета  работы  турбин L t b d  и  L t c d  турбокомпрессоров 
В Д  и С Д  применяется  уравнени е  (8.2), выведенное д л я  ту р б о 
компрессора одновального  Т Р Д .

Д л я  турбоком прессора  Н Д  уравнение б ал а н са  мощ ности з а 
писывается  в виде

А Д н Д  P m  =  N a l l  +  T V К Н Д .

О ткуда
L (8Л4)

\ п  Р н д

Если компрессор Н Д  (вентилятор)  не имеет подпорных сту 
пеней и, кроме того, степень повыш ения д авл ен и я  и к.п.д. вен
ти л ято р а  постоянны по высоте лопаток, т. е. L bii =  T khd =  T b, т о

Тт н д = Р Ш ± Ш .  (8.14,а)
Чm  г Н  Д

И з (8.14) и (8.14, а) следует, что рабо та  турбины  Н Д , в о т л и 
чие от Ltbd, зависи т  т а к ж е  и от степени двухконтурности, у ве 
личиваясь  с увеличением т.

Т ем п ература  газа  за к а ж д ы м  к аскадом  турбины и степень 
пон иж ен ия д ав л ен и я  в нем вы числяю тся  по тем п ературе  перед 
каск адо м  и величине его работы  в соответствии с ф орм улам и  
(8.10) и (8.9).

5. В ы числяю тся  скорости истечения рабочего  т ела  из сопел 
внутреннего и наруж ного  контуров в зависимости от полной
температуры соответственно Т \  и Т*кц  и степеней понижения д ав 
ления в них. Значения тгс1 и тссц рассчитываются по уравнениям 
баланса давлений:

я* И*
1с1 / с в х ;геК Н Д ,сК С Д л:К В Д <,к . с  . ( А  1 Щ

T C c I  — ------------------------ 5--------------- *--------------- *--------------------------------? Т С с I I  —  T t y  0 В х  Т С в П  ^ к а н .  ( 0 . 1 0 )

* Т В Д  ^ Т С Д  ЛТ Н Д

6. О п ределяю тся  удельны е п арам етры  дви гателя .  В начале  
по ф орм уле  (6.4) вы числяется  у д ельн ая  тяга  внутреннего 
(Руд,) и наруж ного  (Руди) контуров, затем  — уд ел ьн ая  тяга  
д в и ж и те л я  Руд, а т а к ж е  Р удGi. Т а к  к а к  су м м ар н ая  тяга

Р  =  РудI Gi  +  Р удп G u ,
то у д ел ьн ая  тяга  

^  =  =  = + (8-16) 
У дельный расход  топлива  вы числяется  по ф орм уле  (7.3).
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8.3.2. Турбовинтовые 
и турбовальные двигатели

О дновальны й Т В Д . Г л а в н а я  особенность т ермогазодинами
ческого расчета двигателя этой схемы (см. рис. 1.8) заклю чает 
ся в том, что работу турбины н е л ь з я  определить из у р а в н е н и я  
б а ла нса  мощности компрессора  и турбины (8.2), п о ск о л ьк у  
турбина приводит еще и винт. П оэтом у  L T рассчи ты вается  по 
форм уле  (8.9) в зависимости  от тем п ературы  га за  Т'Г и степе
ни понижения д авл ен и я  в турбине, а — по уравнени ю  б а 
л а н с а  д авлен и й  (8.3). П ри  этом величина я с п редполагается  
заданной. Она вы бирается  из условия  оптим ального  р асп р ед е 
ления энергии м еж д у  турбиной (винтом) и соплом, в первом 
при ближ ении  м ож но приним ать я с=  1,1...1,3.

В торая  особенность расчета  касается  определения  основных 
удельных п арам етров . У дельная  мощ ность на валу  винта р а с 
считы вается  по уравнению  б ал ан са  мощ ности турбины, к ом п 
рессора и винта:

N T Vm =  N  к ~'г N  в

или в расчете на 1 кг воздуха:

N  В.уд =  Z.T ''Ы 'Чт Ек. (8* 17)

Если на д ви гателе  имеется редуктор, то механическим к.п.д. 
учиты ваю тся  т а к ж е  потери в редукторе, которые на д ви гателях  
больш ой и средней разм ерности  обычно не превы ш аю т 1%.

Э кви вал ен тн ая  мощ ность вклю чает , кроме мощности на в а 
лу, тяговую  мощность д вигателя , приведенную к валу  винта. 
Д руги м и  словами, эквивалентной  н азы вается  т а к а я  мощность, 
которая, будучи подведенной к винту, позволяет  развить  тягу, 
равную  сум м арной тяге  винта и собственно двигателя :

PVU
N ,  =  N B +  — А

<в

откуда

ЛДуд =  ЛД.уд+  Р ^ Уп ■ (8.18)
<в

С огласно х ар актер и сти ке  винта величина его к.п.д. т|Е з а 
висит от скорости полета. П ри  Уп> 0  в первом приближ ении 
мож но принять т]в =  0,8. Если Уп =  0, то и к.п.д. винта равен 
нулю. Тогда соотношение м еж ду  тягой и мощ ностью оц ен и вает 
ся величиной, полученной эксперим ентально. Обычно п р и н и м а
ют [ 19]:

V RT
—  = 6 8 , 2  для  самолетных винтов,
%  Н
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V/ Вт
—  =  83,5 —  —  для винтовентиляторов,

при этом раскр ы вается  неопределенность в ф орм уле  (8.18).
Э фф ективны й п эквивалентны й удельные расходы  топлива 

оп ределяю тся  по ф орм улам

3600 q v 3600 q T v
С е =   — , С э =  —  . (8.19)

^ в . у д  Л Э . у д

Турбовальный двигатель со свободной турбиной. Г азо ген е
ратор  этого д в и гател я  (см. рис. 1.9) рассчи ты вается  т а к  же, 
к а к  газогенератор  одновального  Т Р Д ,  т. е. работа  турбины  В Д  
определяется  из уравнени я  б ал а н са  мощ ности (8.2), а степень 
пониж ения  д авл ен и я  ятвд — из ф орм улы  д л я  работы  т у р б и 
ны (8.9). Турбина Н Д  р ассчи ты вается  т а к  ж е, как  турбина 
одновального ТВД, т. е. работа L THд определяется по формуле 
(8.9) в зависимости от Г [ Нд и ДТнд, а степень понижения давле
ния — из уравнения баланса давлений

* *
: ЯтвД'Щ-НД'ГСс,

где  величиной ттс задаю тся  в пределах 1 ,03 .. .  1,07.
П оскольку  вся мощ ность турбины Н Д , за  исклю чением п о

терь в трансмиссии, которые учиты ваю тся  механическим к.п.д. 
pm, идет на привод винта, то

N B =  Г т н д  О г НД Т ) т .

О ткуда

Л7в . у д  =  Г т н д  'Чт у г Н Д .

Э кви вал ен тн ая  мощ ность Т В а Д  не определяется , если тяга  
д в и гател я  не используется  потребителем. Э ф ф ективн ы й у д е л ь 
ный расход  топлива  С,, вы числяется  по ф орм уле  (8.19).

§  8 .4 . Оценка влияния параметров рабочего процесса, 
к. п. д . узлов  и коэф ф ициентов потерь  
на удельн ы е параметры ГТД м етодом  малых отклонений

П ри  проектировании, доводке  и эксп луатац и и  дви гателя  
д л я  оценки влияни я  п арам етров  рабочего  процесса, к.п.д. у з 
лов и коэфф ициентов  потерь на удельн ы е п ар ам етр ы  д ви гател я  
ш ироко пользую тся методом м алы х  отклонений, который для  
Г Т Д  р а зр а б о та н  Л. Я- Ч еркезом  [37]. Здесь  будет излож ен  м е 
тод м алы х  отклонений, прим еняем ы й д л я  оценки влияния  у к а 
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занных п арам етров  на Р уд и С уд при условии, что все они я в л я 
ются взаим но  независим ы м и переменными. Т акой  подход х а 
р актерен  д л я  проектируемого д вигателя , т. е. д в и гател я  с н е з а 
дан ны м и п лощ адям и  хар актер н ы х  сечений.■

Суть метода закл ю ч ается  в том, что зависимость удельной 
тяги и удельного  расхода  топлива  от независим ы х переменных 
п редставляется  в л и неари зованном  виде. Д л я  получения у к а 
занной зависимости  необходимо уравнения , х ар актер и зу ю щ и е  
работу  всех узлов и связы ваю щ и е  п арам етры  на входе и в ы 
ходе к аж д о го  из них, а т а к ж е  основные уравнени я  д л я  т е р м о га 
зодинамического  расчета, приведенные в § 8.2, представить  в 
линеари зован н ом  виде. С этой целью  прологариф м ируем  эти 
уравнени я , а затем  продиф ф еренцируем  их. Д л я  упрощ ения 
будем полагать , что отношение теплоемкостей  сР/ с и =  к, н е з а 
висимо от температуры , сохраняется  постоянным, равны м для

воздуха 1,4, а для  газа 1,33. Тогда соответственно =  0,280
к -  1

и — =  0,25.
К г

Компрессор. П р о л о гари ф м и руем  правую  и левую части 
уравнени я  д ля  работы  компрессора (8.6):

*  0 ,28 6  
In L K =  In Ср - j- In Tn +  In (-ф — 1) — In 7)l(.

Продифференцируем полученное соотношение, имея ввиду, что 

d  In х  =  — , а теплоемкость с„ — величина постоянная:X И

4LK <  , d ( .*°’286 -  1 ) drlK 
„* 1 *«.as6

L k Т н “ к  -  1  ■' Ik

Умножив и разделив второе слагаемое правой части уравнения 
на тг*, представим его в следую щ ем виде:

^ K ° ,2SI> -  О о ,28б~*0,~86 д~к 
* 0 ,286  /  *  0 ,28 6  \  *

“к - 1 (Дк - U “ k

В уравнении д ля  d L K/ L K д и ф ф ер ен ц и ал  d x  заменим п р и р а щ е 
нием Ах,  а относительное при ращ ени е  А х / х  обозначим Ьх. В р е 
зультате  получим

3L K =  37-: +  Kj 3~: -  3riK, (8.6,а)*

где Kj — коэффициент влияния ^  на работу компрессора, он по
казывает, на сколько процентов изменяется L K при изменении Д

* В § 8.4 сохранена нумерация уравнений, принятая в § 8.2. (Лине
аризованные уравнения отличаются только добавлением буквы).
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на 1% . Величина к ( однозначно определяется исходным значе
нием степени повышения давления it*:

* 0,286
0,28671,:

*0 ,286
— 1

Уравнение для  работы компрессора в линеаризованном виде 
(8.6, а) устанавливает зависимость 8 Т К от 8 7 ’н, Зтс,; и 8 tjk в  числен
ном виде: с увеличением T l  (при прочих неизменных условиях, 
т. е. тг* =  const, tjk =  const, а Sir* =  8tjk =  0) или тг* (при аналогич
ных условиях) на 1 % работа L K увеличивается соответственно на 
1% или щ % .  С увеличением vjK на 1% она снижается такж е 
на 1%.

П ро л о гар и ф м и р у ем  левую и правую  части уравнени я  (8.7) 
д ля  тем п ературы  за компрессором:

In Т*к =  In (т1 +  А )

и продиф ф еренцируем  их:

ЧТ1 чт* , d ( L J c n )

К  К  +  L K/ c p т'я +  L j Cf

Умножим и разделим первое слагаемое правой части уравнения 

на Т„ ,

Тогда

на Ти , второе слагаемое на L K/ c p. Обозначим ■ —  =  к 2.LJ ° i
7 н +  7 к/с/)

1
7  Н +  7- к / С р

и уравнение  д л я  тем п ературы  Т*к примет вид 

ЗГк =  ( 1 - к2)87’: +  к28 ( 1 к/ ср).

Поскольку %(LK/Cp) =  bLK, то с учетом уравнения (8.6, а) получим 

ЗГк =  8T l  +  Kj к , Зтг* -  к2 07)к. (8 .7 ,а)

К оэф ф ициент  к2 оп ределяется  исходными значениям и  степе
ни повыш ения д ав л е н и я  и к. п. д. компрессора:

* 0 ,286
— 1

Ко * 0 ,286  , ,
:к 1 +

Уравнение (8.7, а) выражает зависимость относительного изме
нения температуры за компрессором З Г к  от 87'н, З^к и 8tjk в чис
ленном виде.
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Турбина. Аналогично прологари ф м и руем  и п роди ф ф ерен ц и 
руем ф орм улы  д ля  работы  турбины  (8.9) и тем п ературы  за  т у р 
биной (8.10). Получим соответствую щ ие соотношения в л и н е а 
ризованном  виде:

8 Г Т =  о  Г г  +  к3 § 4  - 4 -  07]т ,  ( 8 . 9 ,а)

оГт =  оГ* -  к3 к4 8 4  -  к4 (8 .10 ,а)

где  коэффициенты влияния 4  на Г т и Г т на г£  соответственно
равны:

*  ( Г°’25\
_  0 ,2 5  . _  ч Д д ~ * т  )

3 , 0 , 2 5  ’ 4 /  - 0 , 2 5
^4 __ "| 1 ^ 1 1 *1 1 1 -  4т ( 1 -  ят

Численное значение коэффициента к3 однозначно определяется
степенью понижения давления в турбине тс*, а коэффициента к4 — 
величинами тс* и т;*т  <т.

К а м е р а  сгорания. А налогично уравнение  д ля  относительного 
расхода  топлива (8.8) представи м  в линеари зован н ом  виде:

§<7т =  к5 Ь'К -  (к5 -  1) оT l  -  8т)Г; (8.8,6)

где коэф ф иц иент  влияни я  тем п ературы  1% на q r в ы р а ж а е т с я  
через исходные значения  тем п ературы  рабочего  тела  перед к а 
мерой сгорания  и за  ней:

Т — т*
Г  К

Уравнение (8.8, б) показывает относительное изменение величи
ны q T в зависимости от оТ"г , o T l  и отд.

Сопло. Н а  основании ф орм улы  д л я  скорости истечения г а 
за  из сопла (8.11) получаем  соотношение м еж д у  м алы м и  отно
сительны ми при ращ ен и ям и  б Tl,  б я с, 6фс и относительными и з 
м енениями скорости:

оСс —  —  о Т т -|— — к3 отсс -|- Ьсрс, (8.11 ,а)

где  к ' — удвоенный коэффициент влияния тсс на скорость сс,

0 ,2 5
к3

0 , 2 5  .

Формулы коэффициентов к ' и к3 аналогичны, а при тсс =  тс* эти 
два коэффициента равны.

В шесть л и н еар и зо ван н ы х  уравнени й  входят  6 ко эф ф и ц и ен 
тов влияния, которы е зави сят  только  от парам етров , х а р а к т е 
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ризую щ их работу  того или иного узла . Ч исленны е значения  этих 
коэфф ициентов  приведены в [37].

Д л я  вывода ли неари зованного  уравнени я  зависимости 
удельной тяги от различны х ф акторов , кроме полученных со
отношений, как  и д ля  терм огазодин ам и ческого  расчета, необхо
димы три основных уравн ен и я  бал ан са :  массы (8.1), мощности
(8.2) и давлен ий  (8.3). В м алы х  отклонениях эти уравнения
имею т соответственно вид:

oGi =  oGbx +  ov/, (8.1,к)

о Lj =  oLK — от;,,, — 8vr , (8.2,а)

Зтгс =  (mv -ф- Завх -[- 8ттк +  8зк.с — 87г[. (8.3,а)

У равнение д ля  удельной тяги (6.4), полученное при у сл о 
вии полного расш и рения  газа  в сопле, представим  в м алы х о т 
клонениях:

ЗЯуд =  к6 8 с с — (к6 — 1)31/п, (6.4,а)

где коэфф ициент влияния  относительного изменения скорости 
истечения на тягу оп ределяется  исходными значениям и скорос
тей Сс и Уп,

к fc
б "  Cc - V „

Зависимость удельной тяги от различных факторов определим 
при неизменных внешних условиях, т. е. при V„ =  const, Н  =  
=  const или 81/п =  0, Ьщг =  0, о7’ =  0. Тогда  из (6.4, а) с учетом 
(8.11, а) получим

оРуд =  —  к 6оТ т -|— — к6 Kg 0ТГС -|- к 6осрс. (8.20)

В уравнении (8.20) относительное приращение температуры 
за турбиной ?/г* выражается через оТ1, 8% и 3% по (8.10, а), 
а величина 8Д —- через оL T, оТ* и 8-ф на основании формулы для 
работы турбины (8.9, а). Относительное приращение работы 3L T 
выражается через 8L K, 8rr\m и 8vr по уравнению баланса мощности 
(8.2, а), а относительное приращение работы компрессора 8L K —  
через независимые переменные З-к* и 8^к (8.6, а). Кроме того, 
в уравнение (8.20) входит величина Зтгс, которая, согласно уравне
нию баланса давлений (8.3, а), выражается через З ту , оовх, отс*

и 8-пц. Далее оД, как и в предыдущ ем случае, выражается через 
8L T, ЗГт и 3tjt, и вся цепочка последовательного решения уравне
ний повторяется.

С д елав  указан н ы е  подстановки и выполнив необходимые пре
образован и я ,  относительное при ращ ени е  удельной тяги можно 
представить в следую щ ем виде:
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ЗРуд    ■ -(к3 -  Kj) -  Kj к4 2?OTCK - +  к4 +  1 о 7’г +

Н— К 6 ( — h  к 4 ) О7! к +  — K f i—  'г г п  +

4  —  Kg К з  ( о о в х  - р  О З к . с )  - ф  KgOCSc. (8.21)

Уравнение д ля  удельного  расхода  топлива в м алы х о ткл о 
нениях получим на основании ф орм улы  (7.3):

<> /л <
О С  уд —  1 . 4 -  ovr —  3Р у д . (7.3,а)

В соотношении (7.3, а) приращение 3д т необходимо выразить 
через о7г, aT l  и 8т]г по уравнению теплового баланса для  камеры 
сгорания (8.8, б). Величина 37’,), в свою очередь, выражается че
рез Зф) и от]к по формуле (8.7, а). Подставив, кроме того, в (7.3, а) 
уравнение (8.21) д ля  3Р ул и выполнив необходимые преобразова
ния, получим

8СУД = —  (ка -  к,) -  Kj к 4 +  Kj к 2 (к5 — 1) Зтгк

к 6 17 ь  К4+  1 К, 87',

—  К6 —— Ь К4 — К2 (к5 — 1) к

 — к 6—— о7]т ---- — к 6 Кз (8авх -ф оак.с) 07jr к6 осрс. (8.22)
2 к3 2

В  у р а в н е н и я х  (8.21) и (8 .22) от носит ельны е п р и р а щ е н и я  
офф ЬТ* b n .  8ti!, За . За . Ьт и ош я в л я ю т с я  в з а и м н о  н е з а -

К  Г  * К * Т  В Х  К .  С  *Г  1 с

ви си м ы м и  переменны ми, а коэффициенты перед  н им и  представ
ляют собой коэффициенты в л и я н и я  этих п ер ем енны х  на относи
тельное п р и р а щ ен и е  у д е л ь н о й  тяги б Р уд и у д е ль н о го  расхода  
топлива  б Суд. Н апри м ер , коэфф ициенты  влияния  степени повы 
шения д ав л ен и я  ком прессора на удельную  тягу  и удельны й 
расход  топлива  равны  соответственно

а С.уд

а р уд 1
—

5тс* 2

г I
1 , ><3

“ Г  К 6 -----
2 к з

-  (Кз — Kj) -  Kj К.,

сз

( К з  -  Kj) -  Kj к 4

(8.23)

+  KjK.,(K5 — 1). (8.24) 

143



Щд
0.8

ОМ

О

-О//

-0,8 

- 1,0

&тг*

SCgd

X
бфд

/ S H
—----- /

\  6 С уд 
Тб~

д'Су)

H r \

/ Э 16 20 Г/Ка

<Г
Р а с .  8 .6.  Изменение удельной тяги В Р у д %  (а) и удельного расхода топлива 
оСуд % (о) при изменении на 1% параметров рабочего процесса, к .п .д .  узлов 
и коэффициентов потерь для различных Т'ф =  1600 К, Н  - 0, МП =  0

В форм улы  (8.23) и (8.24) входят  коэфф ициенты  к ь к2, к 3, 
к 4, к 5 и к 6, их численные значения, к ак  было показано, о п р е
деляю тся  исходными значениям и  п арам етров , х а р а к т е р и зу ю 
щих работу  узлов, которые, в свою очередь, однозначно оп р е 
деляю тся  п ар ам етр ам и  рабочего процесса, внеш ними у с л о в и я 
ми, а т а к ж е  величинам и к.п.д. и коэфф ициентов  потерь. Поэто
м у  численн ы е  зн а чен и я  коэффициентов  б Р уд/бяк и  бС уд/ б л к , 
а также всех  д р у ги х  коэффициентов в л и я н и я  н еза в и си м ы х  п е 
рем ен н ы х  в у р а в н е н и я х  (8.21) и (8.22), при  за д а н н ы х  в н е ш н и х  
у с л о в и я х  и принятом у р о вн е  потерь зависят от параметров р а 
бочего процесса  Т т и л к. Т аки е  зависимости  п оказаны  на 
рис. 8.6. Они весьма информ ативны  и п редставляю т  не только  
практический интерес: по знаку  и величине коэф ф иц иента  в л и 
яния м ож н о судить об основных закон ом ерностях  изменения 
удельны х п арам етров  двигателя .

§ 8 .5 . Т ерм огазодинам ический анализ влияния 
к. п. д . узлов , коэф ф ициентов потерь и отбора в о зд у х а  
на удельн ы е параметры одновального Т Р Д

В лияни е  независимого  изменения к.п.д. какого-либо  узла , 
коэфф ициента  потерь или отбора воздуха  (на нуж ды л е т а т е л ь 
ного а п п ар а т а )  на удельную  тягу  и удельны й расход  топлива
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п роан али зируем  при условии, что п ар ам етр ы  рабочего процесса 
(Т *, * к ) и внеш ние условия  (Т„, Уп), а т а к ж е  все остальны е 
к.п.д. и коэфф ициенты  потерь, остаю тся неизменными.

Коэффициент скорости сопла срс. И зм енени е  <рс приводит к 
изменению п ар ам етр о в  на выходе из сопла. Все п ар ам етр ы  в о з 
духозаборни ка , компрессора, кам еры  сгорания  и турбины со
храняю тся  при этом неизменными. Н ап ри м ер ,  с увеличением 
фс в соответствии с формулой (8.11) пропорционально  увел и ч и 
ваются скорость истечения сс и у д ел ьн ая  тяга  (6.4). Е сли  Уп =  0, 
то коэфф ициент влияни я  б Р уд/бфс равен единице.

Коэффициенты восстановления давления в воздухозаборни
ке (авх) и камере сгорания (о к.с). И зм енени е  а вх ( а кс) сопро
во ж д ается  соответствующ им изменением полного д авл ен и я  во 
всех сечениях, начиная  с сечения В Х  на выходе из в о зд у х о за 
борника (Г на выходе из кам еры  сго р ан и я ) .  Д р у ги е  п а р а м е т 
ры воздухозаборн ика , ком прессора, кам еры  сгорания  и т у р б и 
ны (тем п ературы  и скорость рабочего тела  в хар актер н ы х  сече
ниях, относительны е величины и работы  узлов)  сохраняю тся  
неизменными, изм еняю тся  только п арам етры  сопла. С у в е л и 
чением а Вх (огк.с) степень пон иж ен ия  д авлен и я  газа  в сопле, 
согласно уравнению  б ал ан са  давлен ий  (8.3), повы ш ается . С о 
ответственно возр астает  скорость истечения (8.11) и увеличи
вается  у д ел ьн ая  тяга.

К. п. д. турбины рт- П ри изменении т]т работа  турбины со
храняется  неизменной, так  как  согласно уравнению  б ал ан са  м о щ 
ности (8.2) ее величина оп ределяется  работой компрессора. 
П оэтому, к а к  следует  из (8.9), увеличение ф  сопровож дается  
снижением степени пониж ения д ав л ен и я  яФ  Д а л е е  в соответст
вии с уравнением  б ал ан са  давлен и й  увели ч и вается  л,с, что п р и 
водит, к а к  и в преды дущ ем  случае, к увеличению  скорости ис
течения сс и удельной тяги Р уд.

М еханически й  к. п. д . ч\т. Изменение у\т компенсируется соот
ветствующим изменением работы турбины при постоянной потреб
ной работе компрессора (8.2). С увеличением т„„ потребная работа 
L T снижается, что ведет к уменьшению л* и, как и при повыше
нии т]*, — к увеличению сс и Р уд

При изменении rim (или тф) параметры воздухозаборника, комп
рессора и камеры сгорания не изменяются.

Во всех пяти случаях изменения рассмотренных коэффициентов 
потерь и к. п. д. (®с, а вх, ак с, т]*„ rim) температура рабочего тела 
на входе в кам ер у  сгорания и на выходе из нее сохраняется  н е 
изменной. Н е  изменяется , следовательно, и относительный р а с 
ход топлива q, (8.8). П оэтом у  удельны й расход  топлива и зм е
няется, согласно (7.3), обратно пропорционально изменению 
удельной тяги. П одчеркн ем , что коэффициент в л и я н и я  лю б о го  
из пяти рассмотренных факторов на у д е л ь н ы й  расход топлива
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ч исленно  ра вен  коэффициенту в л и я н и я  этого фактора на у д е л ь 
ную  тягу.

Коэффициент полноты сгорания гр. И зм енени е  гр приводит, 
согласно (8.8), к обратно  пропорциональном у изменению  отно
сительного расхода  топлива  qT и удельного  расхода  С УД (7.3). 
О стальн ы е п ар ам етр ы  всех узлов  и д в и гател я  в целом, в кл ю 
чая  удельную  тягу, остаю тся  неизменными, если пренебречь 
незначительны м изменением массы рабочего  тела  в проточной 
части турбины и сопла. Д оп ущ ен и е  о постоянстве коэф ф и ц и ен 
та изменения массы правомерно, так  к а к  рассм атр и вается  м а 
лое изменение коэф ф иц иента  полноты сгорания, при котором 
величина (1 + qT) сохраняется  практически  постоянной (следу
ет помнить, что qт в 30...50 р аз  меньш е единицы ). П одчеркнем , 
что при приняты х условиях  увеличение щ- ком пенсируется  про
порциональны м снижением расхода  топлива, при этом п а р а 
метры рабочего тела  во всех сечениях и рабо та  д ви гател я  не 
изменяю тся. Коэффициент в л и я н и я  тр на  С уд р а вен  единице.

К. п. д. компрессора rjK. Увеличение к.п.д. г|к при условии 
обеспечения зад ан н ой  степени повыш ения д ав л ен и я  со п р о во ж 
дается  сниж ением  потребной работы  ком прессора (8.6). С оот
ветственно из условия  б ал а н са  мощ ности сни ж ается  работа  
турбины. Д ал ее ,  к а к  и в случае повыш ения гр (или r\m),  сни
ж ается  Я т  и увеличиваю тся  я с, сс и Р уд. О дн ако  в р а с с м а т р и 
ваемом случае  изм еняется  тем п ер ату р а  за  компрессором. С рос
том г]к она сн и ж ается  (8.7), что ведет к увеличению относи
тельного расхода топлива г/, (8.8). У величение удельной тяги 
о казы вает  п рео б л адаю щ ее  влияни е  (по сравнению  с влиянием 
qт) на удельны й расход  топлива, поскольку  повыш ение к. п. д. 
о зн ач ает  повыш ение эф ф ективности  работы  компрессора, а 
следовательно  и д ви гател я  в целом, и д о лж н о  соп ровож даться  
сниж ением  удельного  расхода  топлива, т. е. коэффициент в л и 
ян и я  г]к на С уД по абсолютной в е л и ч и н е  всегда м еньш е коэф ф и
циента в л и я н и я  г)к на  Руд.

И так , при изменении к. п. д. ком прессора изм еняю тся  п а р а 
метры во всех у зл а х  дви гателя ,  за  исклю чением в о зд у х о заб о р 
ника.

Отбор воздуха на самолетные нужды (Goto) и  охлаж дение  
узлов двигателя (G oxл). Увеличение массы  воздуха G0тг„ о тби 
раем ого  в сечении К  за компрессором на нуж ды  летательного  
а п п ар ата ,  соп ровож дается  уменьш ением  массы  рабочего  тела, 
проходящ его  через кам ер у  сгорания, турбину и сопло, и соот
ветствую щим уменьш ением коэфф ициентов v r, v T и vc (см. р а з 
дел 8.2.1). Н апри м ер ,

Vr  =  1 б / о х л . т  О о х л . с  G VI О о т б !  = =  v r  ( 1  - f -  <7т)-

И з условия б ал а н са  мощ ности это ведет к увеличению  п отреб
ной работы  турбины  и д ал ее  — к повыш ению тст> снижению 
я с, сс, а следовательно , и к снижению  удельной тяги.
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Часовой расход топлива через камеру сгорания уменьшается 
пропорционально снижению расхода воздуха G T= q T G BX v'. Однако 
удельны й расход  топлива  с увеличением GOT6 всегда  п о в ы ш а
ется вследствие более существенного сни ж ения  тяги по с р ав н е 
нию со сниж ением  G T, что о бъ ясн яется  ум еньш ением  тяги (6.4) 
как  вследствие сниж ения расхода  воздуха  (vc), т а к  и всл едст 
вие ум еньш ения  скорости сс из-за  сни ж ения я с. Увеличению 
удельного расхода  топлива  м ож н о д ать  и более общ ее  о б ъ ясн е 
ние: в компрессоре определен ная  рабо та  затр ач и в ается  на с ж а 
тие воздуха, отбираем ого  на нуж ды  летательного  а п п ар ата ,  а 
полезную  работу  расш и рен и я  в турбине этот воздух не прои з
водит. П оэтом у с увеличением G0T6 эф ф ективность  работы  д в и 
гател я  ухудш ается .

К ак  следует  из проделанного  а н ал и за ,  с изменением  отбора 
воздуха на сам олетны е нуж ды  п ар ам етр ы  воздухозаборн и ка  и 
компрессора, а т а к ж е  удельн ы е п ар ам етр ы  кам еры  сгорания, 
при принятых условиях  сохраняю тся  неизменными.

А налогичное влияни е  на удельны е п ар ам етр ы  дви гателя  
о казы в ает  отбор воздуха  на о х л аж д ен и е  турбины  Goxл. т. О со
бенностью такого  отбора  яв л яется  то, что м асса  воздуха  G0XA. т 
после о х л аж д ен и я  горячих элементов турбины во зв р ащ ается  в 
проточную часть и участвует  в создании тяги. К ром е того, вте 
кание  о х л а ж д а ю щ е го  воздуха  в проточную часть приводит к 
сниж ению  к.п.д. турбины и тем п ературы  газа .  П оэтом у  д ля  
количественной оценки влияни я  отбора  GOXJ1. т на удельн ы е п а 
рам етры  д ви гател я  необходимо оценить возм ож н ое  изменение 
к.п.д. турбины  (см. § 8.1) и рассчи тать  по уравнению  энергии 
тем п ературу  смеси газа  и о х л аж д аю щ его  воздуха Т см (см. 
§ 9 .1). П ри  этом давлен и е  смеси обычно приним ается  равны м 
д авлен ию  газа .  О ценка в л и я н и я  Gc>x.n.т на у д е л ь н ы е  параметры  
двигателя без учета и зм енения  к.п.д. турбины и сниж ения тем
пературы газа, за  турбиной может привести не только к к о л и ч е 
ственной ош ибке, но и к  качественно н е п р а в и л ь н ы м  р е зу ль т а 
там.

§ 8 .6 . Различны е м етоды  определения и анализа  
удельн ы х параметров ГТД

Во второй части учебного  пособия  (гл .  5, 6 и 7) при  и з л о 
ж ении о сновн ы х  закономерностей рабочего  процесса  трех ос
но вн ы х  типов Г Т Д  (Т Р Д ,  Т Р Д Д  и Т В Д )  зависимости у д е л ь н ы х  
параметров двигателя от параметров рабочего  процесса  и д р у 
ги х  факторов а н а л и зи р о в а л и с ь  методом «работы цикла» , т. е. 
по схеме:

L e  — >  Xje —>  Р у д  — V  7 ] п  - >  У]г11 — >- У ] Д Ж  - >  У]0 — >  Суд.
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М етод «работы цикла»  получил ш ирокое распространение, 
им пользую тся практически все авторы учебников по теории 
В Р Д . Главное достоинство дан ного  метода состоит в том, что 
он позволяет  вы разить  удельную  тягу и удельны й расход  то п 
л и ва  через п арам етры  рабочего процесса в явном виде, что 
облегчает  ан али з  зависимости  удельны х парам етров  от р а зл и ч 
ных ф акторов . Но при этом расчет  величин Р уя и С уд вы п о л н я
ется недостаточно точно, так  к ак  потери в у злах  оцениваю тся  в 
обобщ енном виде, ориентировочно.

П оэтом у  в проектных ор ган и зац и ях  зависимость Р уд и С уд 
от различны х ф акторов  р ассчи ты ваю т обычно по м етодике т е р 
могазодинам ического  расчета  (§ 8.2 и 8.3), которая  позволяет  
учесть потери в у зл ах  д в и гател я  ди ф ф еренц ированно . П о  этой 
методике м ож н о проводить терм огазодин ам и чески й  ан ал и з  и з 
менения парам етров , х ар актер и зу ю щ и х  работу  узлов, а сл едо 
вательно, и изменения удельны х п арам етров  д вигателя . В этом 
случа е  последовательность термогазодинамического а н а л и за  
параметров двигателя совпадает с последовательностью п р о 
хож дения рабочим  телом характ ерны х сечений проточной час
ти, т. е. а н а л и з  п р о и з в о д и т с я  п о  схеме',  в о з д у х о з а б о р н и к  
(Т*, ~v , p l J  к о м п р е с с о р  (L K, Т*к, p*J к а м е р а  с г о р а н и я  
(Т*т, <7Т, vr , р*Г)~ у  т урбин а  (L.t , Т*, я*, p*J->  с о п л о  (кс, сс, T J  ->  
о с н о в н ы е  у д е л ь н ы е  па р а м ет р ы  ( Р ул, С уJ  -> р а с х о д  в о з д у х а  
и п л о щ а д и  о с н о в н ы х  х а р а к т е р н ы х  с е ч е н и й  (G BK, F вх, F с.кР, 
F с.а)- На Т Р Д Д  параллельно анализу изменения параметров во 
внутреннем контуре выполняется анализ их изменения в наруж 
ном контуре.

Эти два  метода («работы ци кла»  и «последовательного  т е р 
могазодинам ического  ан ал и за»  п арам етров , х арактери зую щ и х  
работу  узлов)  хорош о дополняю т друг  друга , составляя , по 
существу, единый метод полного терм огазодин ам и ческого  а н а 
л и за  парам етров  двигателя , который позволяет  в больш инстве 
случаев однозначно определить х ар актер  изменения а н а л и зи р у 
емых п арам етров  и вскрыть физический смысл их изменения.

При изложении теории ГТД применяется также метод «свободной энер
гии».

Для идеального цикла свободная энергия определяется как сумма рабо
ты цикла и кинетической энергии рабочего тела, соответствующей скорости 
полета:

V 2
L c b  = L e + ~ ^  '

Из формулы (5.6) следует, что она равна сумме кинетической энергии рабо
чего тела, вытекающего из внутреннего контура, и избыточной работы тур
бины П и :

,
^со  9 ^тП .
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Как показано в § 5.2, избыточная работа Lru  отводится на привод винта в 
ТВД или на привод той части вентилятора Т Р Д Д , с помощью которой энер
гия передается в наружный контур. Следовательно, свободная энергия —  
это работа расширения газа без работы турбины, которая затрачивается на 
привод всех компрессоров и части вентилятора, сжимающих воздух в потоке 
основного контура. Сечение за такой турбиной обозначают — Т К ' .  В случае 
Т РД сечение Т К '  совпадает с сечением Т за турбиной, поскольку LTn  =  0. 
Для Т В аД  со свободной турбиной (см. рис. 1.9) и для двухвального с задним  
расположением вентилятора Т Р Д Д  (см. рис. 1.7) сечение Т К '  совпадает с 
сечением тВ Д  за турбиной высокого давления. В случае одновального Т В Д  
(см. рис. 1.8) сечение Т К '  условно делит турбину на две части в соответст
вии с мощностями, затрачиваемыми на привод компрессора и винта. Анало
гично в двухвальном Т Р Д Д  (см. рис. 1.1) сечение Т К '  условно делит турби
ну Н Д  на две части в соответствии с мощностями, затрачиваемыми на сж а 
тие в вентиляторе воздуха в потоках внутреннего и наружного контуров.

Таким образом, свободная энергия •— это изэнтропическая работа полно
го расширения газа (до атмосферного давления), которая определяется по 
температуре и давлению в сечении Т К '  [31]. Данное определение относится 
как к идеальному, так и к действительному циклу.

Для действительного цикла Т гк и р тк рассчитываются по методике 
проектного термогазодинамического расчета, что позволяет более точно 
учесть потери в узлах и элементах двигателя (если сравнивать с расчетом 
параметров методом «работы цикла»), В этом и заключается основное пре
имущество метода «свободной энергии» (перед методом «работы цикла»). Как 
метод анализа основных закономерностей рабочего процесса ГТД он уступа
ет двум ранее рассмотренным методикам, поэтому в данном учебном посо
бии не рассматривается.

Выводы по теме: «Методы
терм огазодин ам и ческого  расчета
и а н а л и за  п арам етров  ГТД»

1. П р и  т ермогазодинамическом  расчете двигателя и с п о л ь з у 
ются основны е у р а в н е н и я  баланса:  массы, мощности и д а в л е 
ний, а также у р а в н е н и я  изэнтропы процессов сжатия и р а с 
ш ирения , и м п ульсо в  и у р а в н е н и е  энергии , свя зы ва ю щ ее  и зм е 
нение параметров в каждом у з л е  с подводом  и ли  отводом р а 
боты (тепла). Методы расчета параметров в о зд у х о за б о р н и к а  
(а также ком прессора и кам еры  с го р а н и я )  идентичны д л я  д в и 
гателей р а з л и ч н ы х  типов и схем. Р а з л и ч и я  касаются в осн о в
ном расчета параметров турбины и сопла, а также о п р ед елен и я  
основн ы х  у д е л ь н ы х  параметров двигателя.

2. П р и  расчете двухконт урны х и одноконт урных турбореак
тивных двигателей р а з л и ч н ы х  схем работа турбин определяется  
по у р а в н е н и ю  ба ла нса  мощности из у с л о в и я  обеспечения  п о 
требной работы ком прессора  ( за д а н н о го  1тк ) ,  степень пониж е
н и я  д а в л е н и я  в турбине рассчитывается из у с л о в и я  обеспече
ния  потребной работы турбины (и з  ф о р м улы  д л я  работы тур
б и н ы ) ,  а степень пониж ения д а в л е н и я  в сопле  — по ур а в н е н и ю  
б а ла н са  д а вл ен и й .  П р и  расчете о д н о ва льн о го  Т В Д  степень п о 
ниж ения д а в л е н и я  ят вычисляют по у р а в н е н и ю  б а ла н с а  д а в 
лений , зад аваясь  в е л и чи н о й  яс, характ еризую щ ей расп р ед елен и е  
энергии: работу турбины определяют по ф о р м уле  работы в за-
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висимости от Т*г и sit, а мощность на в а л у  ■— по ур а в н е н и ю  б а 
лан са  мощности турбины, ком прессора и винта. Газогенератор  
т урбовального двигателя со свободной  турбиной рассчитывает
ся так же, как  и газогенератор одно ва льно го  Т Р Д , а свобод
ная  турбина  — как  турбина о д н о в а л ь н о го  Т В Д .

3. В л и я н и е  параметров рабочего  процесса, к.п.д. у з л о в  и к о 
эффициентов потерь п р и  их  отклонении от и сход ны х  зн а чен и й  в 
н е б о л ь ш и х  п р е д е л а х  на у д е л ь н у ю  тягу и у д е л ь н ы й  расход  топ
л и в а  д л я  проектируемого Г Т Д  удобн о  оценивать методом м а 
л ы х  отклонений, который основан  на л и н е а р и з а ц и и  уравнен ий .  
Коэффициенты в л и я н и я  н еза в и си м ы х  п ер ем енны х  на Р уд и С уд 
при  за д а н н ы х  в н е ш н и х  у с л о в и я х  зависят только от параметров  
рабочего  процесса  и у р о в н я  потерь в двигателе и рассчитыва
ются заранее.

4. П р и  н е и з м е н н ы х  п а р а м е т р а х  р а б о ч е г о  п р о ц е с с а
и. в н е ш н и х  у с л о в и я х  с у в е л и ч е н и е м  ®с, двх, ак с, '/]* и rim п а р а 
метры, характ еризую щ ие работу во зд ухо за б о р н и ка ,  ко м п р ес
сора и кам еры  сгорания, не изменяются. Во всех  с л у ч а я х  у в е 
личиваю т ся скорость истечения газа  из сопла  и соответственно 
у д е ль н а я  тяга. У дельн ы й  расход  топлива изменяется обратно  
п р о п о р ц и о н а л ь н о  уд ельн о й  тяге, так ка к  относительный расход  
Qt — const. С уве ли ч е н и е м  t |K у д е л ь н а я  тяга увеличивает ся, а 
у д е ль н ы й  расход  топлива снижается. А н а л о ги ч н о е  в л и я н и е  на  
Р уд и Суд оказывает у в е л и ч е н и е  коэффициента v '  (у м ен ьш ен и е  
отбора во зд у х а  GOTс на нуж ды самолет а). У вели чен и е  г|г п р и 
водит к обратно п р о п о р ц и о н а л ь н о м у  и зм ен ен и ю  р а схо д а  топли
ва, остальные параметры двигателя при этом не изменяются.

5. П о л у ч и л и  распространение р а зл и ч н ы е  методы расчета и 
а н а л и за  у д е л ь н ы х  параметров Г Т Д :  работы цикла , свободной  
энергии , термогазодинамического расчета. Н а и б о ле е  ш ироко  
распространен у н и в е р с а л ь н ы й  метод термогазодинамического  
расчета и а н а л и за  параметров двигателя, последовательность  
которого соответствует течению рабочего  тела в проточной час
ти двигателя, т. е. он выполняется по схеме: в о зд у х о за б о р н и к -> 
компрессор  — к кам ера сгорания  — *- турбина —-> сопло  — *- ос
новны е у д е ль н ы е  параметры  — >■ расход  в о зд уха  — *- п ло щ а д и  
характ ерных п р о хо д н ы х  сечений.

К онтрольны е вопросы
1. Какие данные необходимы для проектного термогазодинамического 

расчета одновального Т Р Д  (перечислите их)? Сделайте оценку величин 
стих. г>к.с, 11 г, фс и т] пи принимаемых для такого расчета.

2. Как оценить величину к. п. д. компрессора >]„ для проектного термо
газодинамического расчета ГТД?

3. Как оценить величину к. п. д . турбины для проектного термога
зодинамического расчета ГТД? Как оценить величину относительного расхода  
воздуха G и . , ,  отбираемого на охлаж дение турбины, и соответствующее сни
жение к. п. д. турбины?

4. Выведите основные уравнения термогазодинамического расчета ТРД ,
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Проанализируйте их. С какой целью выполняется термогазодинамический 
расчет двигателя?

5. Изложите методику термогазодинамического расчета одновального 
ТРД.

6. Составьте методику термогазодинамического расчета двухвального 
ТРД.

7. Выведите основные уравнения термогазодинамического расчета много- 
вального (двухвального) Т Р Д Д , проанализируйте их.

8. Составьте методику термогазодинамического расчета двухвального 
Т Р Д Д .

9. И зложите особенности термогазодинамического расчета одновального 
ТВД и составьте методику его расчета.

10. И зложите особенности термогазодинамического расчета турбоваль- 
ного двигателя со свободной турбиной и составьте методику его расчета.

11. Приведите основные уравнения термогазодинамического расчета ТРД  
и уравнения для L K, Т'к , q T, L TI Т *, сс в линеаризованном виде.

12. Опишите последовательность вывода линеаризованного уравнения 
зависимости удельной тяги и удельного расхода топлива одновального Т Р Д  
от параметров рабочего процесса, к. п. д. узлов и коэффициентов потерь.

13. Проанализируйте влияние коэффициентов потерь и к. п. д. узлов 
(фс, 0 bs, 0п.с, 11т > Л го) па удельную тягу и удельный расход топлива одно- 
вального ТРД.

14. Проанализируйте влияние коэффициента полноты сгорания топлива 
г|г, к. п. д . компрессора т]„ и отбора воздуха на самолетные нужды GOT6 
(эг ) на удельную тягу и удельный расход топлива одновального Т РД .

15. Проанализируйте влияние к. п. д. компрессора Н Д  1 1к н п на^Чд и ^ уд 
двухвального ТРД .

16. Проанализируйте влияние к. п. д. компрессора Н Д  Ч кнп 11 коэффици
ента восстановления давления в наружном канале а кан на Р уд и Суд дв ух
вального Т Р Д Д .

17. Какие существуют методы расчета и анализа параметров ГТД? 
Особенности этих методов, их преимущества и недостатки? Что представляет 
собой метод свободной энергии?

18. Сформулируйте основные выводы по теме: «Методы термогазодина
мического расчета и анализа параметров ГТД».

З а д а  ч и

К Определит:, степень повышения давления в компрессоре ГТД, если 
температура наружного воздуха Т ,, =  230 К, скорость полета Г., =  900 км/ч, 
работа компрессора /.,, =  500 кД ж /кг, к. п. д. компрессора г|,; =  0,86.

2. Определить степень понижения давления в турбине одновального ТРД , 
если работа компрессора /.„ =  550 кД ж/кг, температура газа перед турбиной 
Т  * = 1 5 5 0  К, к. п. д. турбины г]у = 0 ,9 ,  коэффициент изменения массы ра
бочего тела vr =  0,94, механический к. п. д. 11„,=0,99.

3. Определить полные значения температуры и давления воздуха за 
компрессорами низкого и высокого давления двухвального Т Р Д  при полете 
самолета в стандартных атмосферных условиях на высоте Н =  6 км со ско
ростью Г,, =  600 км/ч, если степень повышения давления в компрессорах 
низкого и высокого давления и их к. п. д. соответственно равны: = 3 ,5 :  

Л кп п =  0,86; -*<bd =  5; г| к в о  = 0 ,8 7 .  Коэффициент восстановления полного 
давления во входном устройстве 0„х =  О,98.

4. Определить статическую температуру газа за двигателем при условии 
полного расширения газа в сопле при работе Т Р Д  в стандартных атмосфер
ных условиях на земле, если полные значения температуры и давления газа 
перед турбиной Тг = 1 5 0 0  К, р г = 1 0 “ Па, работа расширения в турбине
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Г, = 2 7 2  кД ж /кг, к. п. д. турбины ц* = 0 ,9 ,  коэффициент скорости сопла 
Фс =  0,98.

5. Определить работу турбины Н Д  двухвального Т Р Д Д , если работа 
компрессора L k h d  =  100 кД ж/кг, степень двухконтурности т  =  2, коэффици
ент изменения массы рабочего тела v ri i D = l ,  механический к. п. д. гр „= 0 ,99 .

6. Определить температуру газа за турбиной двухвального Т Р Д Д , если 
работа компрессоров Н Д  и В Д , степень двухконтурности и температура газа 
перед турбиной соответственно равны: L k h d  =  80; L kb d  =  450 кД ж /кг, 
m =  2; Т\  = 1 6 0 0  К. Механическим к. п. д. и изменением массы рабочего те
ла в характерных сечениях проточной части пренебречь.

7. Определить степень понижения давления в турбине Н Д  двухвального 
Т Р Д Д , если работа вентилятора 7.в =  56 кД ж /кг, работа подпорных сту
пеней Тле = 7 7  кД ж /кг, работа турбины В Д  L tb d  =  430 кД ж /кг, степень 
двухконтурности « г = 6 ,  температура газа перед турбиной Т г = 1 6 5 0  К, 

к. п. д . турбины Н Д  7]jHD= 0 ,9 2 ,  коэффициент изменения массы рабочего те
ла V r H D  =  l,01, механический к. п. д. г ) =  0,99.

8. При работе одновального Т Р Д  в САУ на земле при 1/ п =  0 степень 
повышения давления компрессора я* = 1 6 ,  к. п. д. компрессора и турбины 

г]к =  0,86; т)* = 0 ,9 ,  температура газа перед турбиной Г* = 1 5 0 0  К, коэффи
циенты восстановления давления а вх =  0,98 и а к.с =  0,96. Определить распо
лагаемую степень понижения давления газа в сопле л с. Принять vr =  T)m =  l.

9. При температуре наружного воздуха 7",, =  220 К и скорости полета 
самолета Ри =  2000 км/ч степень повышения давления в компрессорах Н Д  и 
В Д  двухвального Т Р Д Д jc^h d =  1,75, tc^b d =  7,3, степень понижения давления 

в его турбинах = 3 ,6 0 ,  “т н D === 2,15, коэффициенты восстановления дав
ления в воздухозаборнике 0ВХ =  О,87, наружном канале 0Кан =  О,% и камере 
сгорания о к.с =  0,94. Определить располагаемую степень понижения давления 
в соплах наружного я сп  и внутреннего я ст контуров.

10. Определить работу турбины одновального Т ВД, если при температу
ре 7"* = 2 4 0  К работа компрессора LK =  350 кДж/кг, к. п. д. г)к =  0,87, тем

пература газа перед турбиной Т * =  1600 К, к. п. д . турбины т)т = 0 ,9 ,  сте
пень понижения давления газа в сопле я с =  1,3, коэффициенты восстановле
ния давления в воздухозаборнике а вх =  0,98 и камере сгорания стк.с =  0,96.

11. Определить степень понижения давления в свободной турбине г:ТНд  
турбовального двигателя, если в САУ на земле при А1„ =  0 степень повыше
ния давления я* =  15, к. п. д. т)к =  0,86, температура газа перед турбиной 
7'* =  1400 К, к. п. д. турбины В Д  T^bd  = 0,89, степень понижения давления 
в сопле я с =  1,04, коэффициенты восстановления давления в воздухозабор
нике и камере сгорания о вх =  0,97, а к.о =  0,96. Принять vr =  T |m = l.

12. Определить тягу и удельный расход топлива при полете Т Р Д  со 
скоростью V„ =  700 км/ч, если полная температура воздуха за компрессором  
Т'к = 7 0 0  К, полная температура газа перед турбиной 7"* = 1 2 5 0  К, скорость 
истечения газа из сопла при полном расширении сс =  720 м/с, расход воз
духа через двигатель Ge =  25 кг/с.

13. Определить тягу Т Р Д  в стандартных условиях на земле (1/ п =  0) 
при условии полного расширения газа в сопле, если полные значения тем
пературы и давления газа перед турбиной равны: Т т = 1 3 5 0  К, р г =  

= 4 2 1 0  кПа; степень понижения давления газа в турбине = 3 ,2 ;  к. п. д. 
турбины V]* =  0,91; коэффициент скорости сопла фс =  0,9'75. Расход воздуха 
через двигатель Ge =  100 кг/с. Влиянием массы топлива пренебречь.

14 Определить удельный расход топлива Т РД , если при скорости поле-
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та Vn =  660 км/ч степень Понижения давления газа в сопле я с =  3,§, полная 
температура рабочего тела перед турбиной Т* =  1400 К, за турбиной Т'г =  

=  1050 К, за компрессором Т* = 7 8 0  К. Принять фс = 0 ,9 8 ,  г|г =  0,98,
Он х л =  0,03.

15. Определить удельную тягу и удельный расход топлива Т Р Д Д , а так
ж е удельную тягу в расчете на 1 кг воздуха, проходящ его через внутренний 
контур, при 1Л1 =  690 км/ч, если скорости истечения из контуров ссп =  219, 
Cci =  230 м/с, степень двухконтурности т  =  6, относительный расход топли
ва <7т =  0,0032. Изменением массы рабочего тела в проточной части двигате
ля пренебречь.

16. Определить удельную мощность на валу ДД. уд и эффективный удель
ный расход топлива С,, турбовального двигателя со свободной турбиной, 
если известны температура и давление рабочего тела на входе в турбину В Д  
Г / = 1 4 5 0 ,  р Т = 1 4 6 0  кПа, работа турбины L t b d  =  410 к Д ж / к г , к . п . д . тур

бин т]уВц =  0,9, i j jHD=  0,91, степень понижения давления газа в сопле я (; =  
=  1,03, относительный расход топлива <у, =  0,023, механический к. п. д. 
т]ш =  0,99, коэффициент »г = 0 ,9 5 .

17. Определить эквивалентную удельную мощность ЛД.уд и эквивалент
ный удельный расход топлива Сэ одновального Т В Д  при Vn= 1 2 5  м/с, если 
работа компрессора LK =  400 кД ж /кг, работа турбины L T —  775 кДж/кг, 
скорость истечения сс = 1 3 6  м/с, механический к. п. д. г]то =  0,97, к. п. д. 
винта п ?. =  0,8, коэффициент »г = 0 ,9 5 .

Ту ж е задачу решить при условии, что VH =  0, а все остальные заданные 
величины не изменяются.



Г л а в а  9

Особенности рабочего процесса двигателей 
с форсажными камерами (ТРДФ и ТРДДФ) 
и со смешением потоков (ТРДДсм)

Т урбореакти вны е д вигатели  с ф орсаж н ы м и  к ам ер ам и  вы 
полняю тся по схеме одновальны х (см. рис. 1.15) и двух- 
вальны х Т Р Д Ф , а т а к ж е  по схеме двухконтурного  д в и г а 
теля со смешением потоков и с общей ф орсаж ной  кам ерой  
(Т Р Д Д Ф с м , см. рис. 1.16). П оэтом у в § 9.2— 9.5 и злож ены  ос
новные законом ерности  рабочего процесса именно этих двух 
типов двигателей . П ричем  основные законом ерности  а н а л и з и 
руются на примере Т Р Д Д Ф с м ,  а сделанн ы е выводы относятся 
к обоим двигателям , поскольку Т Р Д Ф  является  частным сл у 
чаем Т Р Д Д Ф с м .

Т ак  к ак  Т Р Д Д Ф с м  — это Т Р Д Д с м  с ф орсаж н ой  камерой, 
то в § 9.1 рассмотрены, преж де  всего, особенности рабочего 
процесса Т Р Д Д с м .

§ 9.1. О собенности Т Р Д Д  со смеш ением потоков  
наруж ного и внутреннего контуров (Т Р Д Д см )

К ак  известно, в н астоящ ее  время ш ирокое распространение  
получили Т Р Д Д  со смешением потоков. С м еш ение  позволяет  
снизить ш ум от вы ходной  струи, т ак  как  оно исклю чает  в о з 
м ож ность  взаим одействия  за д вигателем  двух разд ел ьн о  и сте
каю щ и х с высокой сверхзвуковой  скоростью потоков, а за т у р 
биной потоки см еш и ваю тся  при небольш их дозвуковы х скорос
тях. К ром е того, ТР Д Дсм . имеют более  н и з к и й  у д е ль н ы й  расход  
топлива. П р е ж д е  чем ан ал и зи р о в ать  влияние смеш ения на т я 
гу и удельны й расход  топлива, рассм отрим  особенности м ето 
дики расчета  д ви гател я  этой схемы.

9.1.1. Особенности проектного
термогазодинамического расчета Т Р Д Д см

П а р а м е тр ы  воздухозаборн ика , вентилятора , компрессора, 
к ам еры  сгорания  и турбины Т Р Д Д с м  оп ределяю тся  т а к  же, 
как  и д ви гател я  без смеш ения потоков (см. § 8.3). П ри  этом 
определяю тся температуры Гкп и давления
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на выходе из внутреннего и наруж ного  контуров (на входе в 
кам еру  смешения, ем. рис. 1.5). С ледовательно , особенности 
расчета  Т Р Д Д с м  касаю тся  только  смеш ения потоков и о п р ед е
ления п арам етров  на выходе из кам еры  смешения.

Параметры смеси (Г*м, р*ы) определим для цилиндрической 
к ам еры  смешения, прен ебрегая  различием  свойств рабочего 
тела , поступаю щ его из наруж ного  и внутреннего контуров, и 
изменением его массы в проточной части.

Р асход  и п о лн а я  температура смеси определяются по у р а в 
нениям  сохранения  массы и энергии:

О ткуда, пренебрегая  различием  теплоемкостей , получим

П о л н о е  д а в л е н и е  на вы ходе  из кам еры  см еш ен ия  о п р е д е л я 
ется на основании  у р а в н е н и я  и м п уль со в  д л я  сечений на входе  
в ц и л и н д р и ч е ск у ю  кам еру  см еш ен ия  и на вы ходе  из нее. Д л я  
рйСЧСТЯ Рем необходимо знать  приведенные скорости потока 
в х ар актерн ы х  сечениях кам еры  смеш ения и площ ади  этих се
чений.

П р и ве д е н н ы е  скорости Ai и Ап на входе  в кам еру  см еш ения  
связа н ы  у с ло ви ем  равенства статических д а в л е н и й  в сечениях  
1— / и I I — I I  (давлен и я  в этих сечениях равны, т а к  как  скоро
сти потоков дозвуковы е, а дви ж ен и е  их п редполагается  п р я м о 
линейны м) :

З а д а в а я с ь  приведенной скоростью на выходе из внутреннего 
контура Ат =  0,3...0,5, находим но (9.3) и с помощью га зо д и н а 
мических функций значение Ап.

Из уравнени я  расхода

определяем  площ ади х ар актерн ы х  сечений Д  и F\i на входе в 
кам еру  смеш ения и, следовательно, площ адь  на выходе из ц и 
линдрической кам еры  смеш ения Д М =  Д  + Д ь

G  см =  О I +  G п ,

G см Д . с м  I  см = =  Gl С/ip Р  т Д  G 1 1 С /I I  к| [ .

(9.1)

(9.3)
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В сечении на выходе из кам еры  смеш ения остались  неизвест
ными две  величины — лСм и рсм. О пределить  их м ож но по 
двум уравнени ям , например, по уравнени ю  расхода  (9.4) и 
уравнени ю  полных импульсов. Ч тобы и зб еж ать  п о сл ед о вател ь 
ные п ри ближ ения , величину Ф, в уравнении полных импульсов 
ф см =  ф 1 +  ф 1[ целесообразн о  вы рази ть  через газоди нам ическую  
функцию z (X i) ,  которая  н азы вается  удельным импульсом [I]:

Ф / =  ^ - 1 0 / а к Р/ г ( Х /).

И м ея  в виду, что кри ти ческая  скорость о кр; пропорциональна  
V Т ) '  уравнение  полных импульсов представим  в виде

0 См ^ 7 ^ г ( Х си) =  Gi V r , Z { h  ) + G i , K 7 ^ z ( X „ ) .

П одели в  левую  и правую  части полученного уравнени я  на п ро
изведение Gr ( /  Т\р ,  с учетом (9.2) получим

Л Ь . ) -  +  9 5 )
v V(1 + /лв)(/И  +  1)

где  0  =  7 'кп/Г^ — отношение полных температур в потоках на
ружного и внутреннего контуров па входе в камеру смешения.

П о уравнению  (9.5) определяется  при веденн ая  скорость на 
выходе из кам еры  смеш ения А,см, д ал е е  из уравнени я  расхода
(9.4) вы числяется  полное давл ен и е  на выходе из кам еры  см е
шения р см. Его м ож но определить т а к ж е  из уравнени я  пол
ных импульсов, если импульс вы рази ть  через полное д авлен ие  
и газоди нам ич ескую  ф ункцию  /(А ;):

Тогда

О ткуда

Ф/ =  Pi Ft f  (О).

К  м /  ( K J  = P \ F J  (* ,) +  Рп F n  /  (*ц)-

* _  P \F lP ^  i) +  р п f  ^ l l )  ,g 04
С М~  ( Т ,  + F l t ) f ( K u )

Если пренебречь изменением функции / (Я См), которая  в д и а п а 
зоне А,,-=  0,4...0,6 изменяется  незначительно, то получим п ри бли 
женную  ф орм улу  д ля  определен ия  давлен ия:

p \ f i +  P u f u  
Ре« =  ' р ~ р   (9.7)

г  I +  r  II

Ф изический смысл форм улы  (9.7) прост: давлен и е  осредня- 
ется по площ ади. О пределен ие  д авл ен и я  по ф орм уле  (9.7) у п 
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рощ ает  расчет, так  к ак  в этом случае не нуж но определять  
приведенную скорость Ясм- В у казан н о м  ди ап азо н е  изменения Д 
и Яц ош ибка  не превы ш ает  1%.

Расчет  п арам етров  газового  потока на выходе из сопла 
Т Р Д Д с м  (сс, Т с) не отли чается  от расчета  п арам етров  на вы 
ходе из сопла обычного Т Р Д  (§ 8.2). П ричем  р а с п о л а га ем а я  
степень пониж ения д авл ен и я  л с оп ределяется  величиной р см ,

*
Рем исм

где о с„ — коэфф ициент восстановления  полного д авл ен и я  в 
кам ере  смешения, учиты ваю щ и й ги дравли ческие  потери.

У дельная  тяга  и удельн ы й расход  топлива Т Р Д Д с м ,  как  и 
Т Р Д ,  определяю тся  по ф о р м у лам  (6.4) и (7.3). С ледует  только  
помнить, что Руды =  Руд(ш  +  1), и при определении к о э ф ф и ц и 
ента изменения массы в сечении С расход  топлива  следует  от
носить не к расходу  воздуха через внутренний контур, а к 
сум м арном у расходу  через двигатель , т. е.

vc «  1 +  , Т Т Т  ‘

9.1.2. Влияние смешения
на выходной импульс

У ве ли че н и е  вы ходного  и м п уль са  Т Р Д Д с м  по ср а внен и ю  с 
вы ходны м  и м п ульсо м  Т Р Д Д  при  о д и н а к о вы х  параметрах р а 
бочего процесса  и, следовательно, одинаковом . расходе  топли
ва объясняется тем, что см еш ение  обеспечивает более  р а в н о 
м ерное р а сп р ед елен и е  эн ер ги и  по массе рабочего  тела в н а 
руж ном и внутреннем контурах  (в § 6.5 показано, что импульс 
м акси м ален  при равном ерном  распределен ии  энерги и).  В д в у х 
контурном д ви гател е  без смеш ения потоков энергия по кон ту
рам р асп ред елен а  неравномерно, что п одтверж дается  зн а ч и 
тельным различием температур Т*кц и Т*т (отношение этих темпе
ратур для  сущ ествую щ их Т Р Д Д  лежит в пределах Q=T*KU/Т*?= 
=  0 ,4 .  . .0 ,6 )  при несущественном различии давлений р*г и р*

В лияни е  смеш ения на выходной импульс п роан али зируем  
как  это сделано  в работе  [31].

Увеличение выходного импульса за счет смешения потоков оценивают с 
помощью коэффициента увеличения выходного импульса [31]:

/  а  с—  с м  и с м  с . с м

/ [  +  / , ,  Gj сс1 +  G n  ccU

Определим его при условии, что смешение выполняется без потерь, а 
полные давления на выходе из наружного и внутреннего контуров одинаковы,
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Рис. 9.1. Зависимость коэффициента 
увеличения выходного импульса 
Т РД Д см  от степени двухконтурности 
и отношения температур О

т. е. РСЫ =  Р \ \= = Р \ .  (Легко показать, что это условие означает энергетиче
ски эквивалентное смешение, при котором кинетическая энергия смеси рав
на сумме кинетических энергий двух раздельно истекающих потоков). При 
этом одинаковы и приведенные скорости на выходе из сопел Хс С1. =  Пси

/.cl: а так как сп ' \ т\ const, го

I
G V  Т *с ч * 1 с м

Gx V t \  Оп 1

Подставив вместо Та1 его значение из (9.2) и поделив числитель и знаме

натель на произведение G i y /•_. получим

_  V ( 1 в/н ) (m +  I)
/  -  —     , — 9 .8 )

1 +  m фН
К ак  видно из (9.8), при принятых условиях  коэффициент 

увеличения выходного им пульса  I зависит только от отнош ения 
температур  (-) и степени двухконтурности  (рис. 9 .1). П ри  0 = 1  
смешение не д ает  прироста  импульса  ( 1 = 1 ) .  Со сниж ением  О 
при m  =  const коэф ф иц иент  /  монотонно увеличивается .

По степени двухконтурности коэфф ициент / имеет м ак си 
мум. Выполнив необходимые преобразования , мож но найти 
оптим альную  для  данного  (-) степень двухконтурности  и соот
ветствую щий м ак си м альн ы й  коэфф ициент увеличения вы ходно
го импульса:

1 . т
/^opt / — —ЦТ ’ max —у  а

И з (9.9) следует, что сниж ение 0 в 5 р аз  (от 1 до 0,2) 
приводит к увеличению  коэф ф иц иента  I mdX на 8% (от 1 до 
1,08). П ри  этом оп ти м ал ьн ая  степень двухконтурности  л еж и т  в 
д и ап азон е  m oPt / =  1 ...2,2.

О днако  в Т Р Д Д  таких низких значений 0 не бывает. В § 6.5 
показано , что при оптим альном  распределении энергии м еж ду  
кон турам и  отнош ение скоростей истечения из сопел наруж ного  
и внутреннего контуров Т Р Д Д  равно к.п.д. наруж ного  контура 
(с с [I /c<-i)opt =  ri 11 Величина rm  обычно не бывает меньше 0,8. Зна
чит, при равных или близких значениях р\ и р*п  отношение тем-
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ператур ft долж но быть не меньше 0,6. а коэффициент / тах, со 
гласно (9.9), будет не больше ^ 1 , 0 1 .

Т аким образом , при принятых условиях  вы игры ш  в вы х о д 
ном импульсе за  счет смешения потоков без потерь (по с р а в н е 
нию с Т Р Д Д  с оптим альны м  распределен ием  энергии) по р а с 
чету не превы ш ает  1%.

Д ей ствительн ое  увеличение выходного им пульса  м ож ет  быть 
и меньше, и больше. Выигрыш  от смеш ения ум еньш ается  в сл ед 
ствие неполного п ерем еш ивания  потоков, влияния  д о п о л н и 
тельных гидравли ческих  потерь (которые учиты ваю тся  к о э ф ф и 
циентом восстановления полного д авл ен и я  о см), а т а к ж е  из-за 
потерь энергии на у д ар  при смешении.

С ущ ествую щ ие смесители, в том числе показанны й на рис. 
9.2 лепестковы й смеситель, обеспечиваю т достаточно полное 
смешение при небольших гидравлических  потерях  (о а ,я з0 ,9 9 ) .

Потери на удар оцениваются с помощью уравнения полных импульсов. 
В простейшем случае при р*п  =  р* из (9.5) следует:

При этом отношение площадей на входе в камеру смешения F u /F \  =  m'j@. 
Тогда, на основании (9 .6), получим

Из уравнения (9.10) следует, что г  (>.См) <  г  ( ).\ ), т. е. ХСм >  >л. Тогда из 
последней формулы видно, что р*м <  р \ .  Следовательно, потери на удар приво
дят к тому, что в камере смешения (как и при течении газа с потеря
ми в трубе постоянного диаметра) приведенная скорость увеличивается, а 
полное давление уменьшается. При обычных 0  потери на удар весьма не
значительны (менее 1%).

Выигрыш в выходном импульсе на двигателе со смешением потоков мо
жет быть и больше расчетной оценки, так как в Т Р Д Д см  отсутствуют поте
ри, обусловленные взаимодействием потоков наружного и внутреннего конту
ров на выходе из сопла, которые могут иметь место на двигателе с раздель-

(9 .1 0 )
г  ( ф  ) У(1 +  М 0) (т  +  1) /

К и  / О ; )  

Pi /О-см)

/  а см

I  а см с
Рис. 9.2. Схема камеры смешения с лепестковым 
смесителем

С М  с
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иым истечением потоков. Кроме того, детальный анализ показывает [311, 
что в Т Р Д Д см  меньше потери, связанные с передачей энергии из внутренне
го контура в наружный, поскольку Т Р Д Д см  характеризуется меньшим зна
чением X opt*

О тмеченные полож ительн ы е и отрицательны е  ф акторы , в л и 
яю щ ие на выходной импульс Т Р Д Д с м ,  частично компенсирую т 
друг друга , а действительное увеличение выходного импульса 
в значительной  степени определяется  гидравлическим  совер
шенством выходного устройства дви гателя  со смешением пото
ков по сравнению  с выходным устройством д ви гател я  в в а р и 
анте раздельного  истечения потоков. Считаю т, что обычно в ы 
игры ш  в вы ходном  и м п ульсе  Т Р Д Д с м  прим ерно  р а вен  1%.

В условиях  длительного  крейсерского высотного полета 
(Л4„^ёО,8) скорость истечения из сопла в 2...3 раза  больш е 
разности скоростей сс— V„. П оэтом у  п о вы ш ен и е  вы ходного  и м 
п у ль с а  на 1 % обеспечивает у в е л и ч е н и е  тяги в этих у с л о в и я х  
на 2...3% и приводит к такому же сниж ению уд ельн о го  р а с х о 
да топлива, так  к ак  абсолю тны й расход  при этом не и зм ен я 
ется.

Э ксп луатируем ы е Т Р Д Д с м  имеют ум еренны е степени д в у х 
контурности ( m =  1 ...2,5). П р едп о л агается ,  что в перспективе 
м ож н о о ж и дать  создания  Т Р Д Д с м  с больш ей степенью д в у х 
контурности ( т  =  5...8), главны м  образом , с целью  сниж ения  
ш ума от выходной струи [31].

§ 9 .2 . Зависимость удельн ой  тяги 
и удельн ого р асхода  топлива ТРДФ  и Т РД Д Ф см  
от температуры  газа  в ф орсаж ной  камере

Зависимость Я уд.ф и Суд.ф от температуры Т% проанализируем 
при условии, что другие параметры рабочего процесса Т РД Д Ф см  
( 7 ’ г ,  ~кх, “ к п ,  m ), а такж е к . п . д .  узлов, коэффициенты потерь 
и внешние условия сохраняю тся  неизменными. П ри  принятых 
условиях  п арам етры  воздухозаборн и ка ,  вентилятора , ком п рес
сора, кам еры  сгорания, турбины, наруж ного  контура и кам еры  
смешения, т. е. все п арам етры  д ви гател я  от сечения И  на входе 
в д ви гатель  до сечения СМ  на выходе из кам еры  смешения не 
изменяю тся. С увеличением тем п ературы  Тф увеличивается  
только  скорость истечения га за  из сопла

и соответственно у д е л ь н а я  т я г а .  
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У величение тяги на ф орсированном  реж и м е  по сравнению  
с ее значением  на неф орсированном р еж и м е  оценивается  с т е 
п е н ь ю  ф о р с и р о в а н и я

Ту ^ у д .ф  Сс.ф —  5 п
=  —  =  — —  •

уд уд

Если пренебречь потерями полного д авл ен и я  в ф орсаж н ой  к а 
мере, т. е. принять Я с .ф  =  я с, то скорость истечения га за  сс.ф 
м ож но вы рази ть  через сс и степень подогрева газа  в ф орсаж ной  
камере 7’ф/7 ’ СМ*

Сс.ф =  Се 1 ГГ \ / Т ^ .

В ы р а ж а я ,  в свою очередь, скорость сс через удельную  тягу и 
п одставляя  полученное соотношение в ф орм улу  д л я  Р ф, степень 
ф орсирования  м ож но представить в следую щ ем виде [22]:

Д  =  +  Т й - ( - i ) .  ( э л ь
r 7 см у д  \  см J

И з (9.11) следует, что степень ф орсирования  зависи т  от 
степени подогрева газа  в ф орсаж ной  камере, скорости полета 
и удельной тяги  на нефорсированном реж име. П ри  V n = 0 в е 
личина Р ф изм ен яется  пропорционально корню квад р атн о м у  из 
степени подогрева газа .  С увеличением V„ степень ф о р си р о ва 
ния значительно возрастает ,  особенно при больш их сверхзвуко
вых скоростях полета, т а к  как  эфф ективность работы  ф о р с а ж 
ного ци кла  повы ш ается  б л а го д а р я  увеличению  д авлен и я  газа  
в ф орсаж ной  кам ере , а эффективность основного ц и кла  ум ень
ш ается  вследствие повыш ения тем п ературы  рабочего тела  в 
конце процесса сж а ти я  и, соответственно, сниж ения теплопод- 
вода к рабочем у телу  в основной кам ер е  сгорания. П р и  скорос
тях полета, близких к предельным, у д ел ьн ая  тяга  д в и гател я  на 
нефорсированном реж и м е  стремится к нулю (цикл в ы р о ж д а 
ется),  а степень ф орсирования  стремится к бесконечности.

Зависи м ость  степени ф орсирования  от степени подогрева 
газа  в ф орсаж н ой  кам ере  при M n =  v a r  п оказан а  на рис. 9.3, а, 
а зависимость  удельной тяги  от скорости полета д ля  ф орси ро
ванного (Т ф = 2 0 0 0  К) и нефорсированного  реж и мов работы  — 
на рис. 9.4.

П р и м ен ен и е  ф орсаж ных кам ер позволяет, таким образом., 
расширить д и а п а зо н  п р и м ен ен и я  турбореактивных двигателей.  
О своение б о л ь ш и х  скоростей летательными аппаратами с в о з 
душ но-реакт ивным и двигат елям и в качестве с и ло в ы х  установок  
невозмож но без п р и м ен ен и я  двигателей с ф орсаж ными к а м е р а 
ми. И м енно  поэтому такие двигатели, п о лу ч и в  ш ирокое  р а с 
пространение, о б р а зо в а л и  новые типы а ви а ц и о н н ы х  двигате
лей  — Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф ,
1 1 - 2 1 2 0  161
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Р и с .  9.3.  Зависимость степени форсирования (а) и удельного расхода топлива (б) 
от степени подогрева газа в форсажной камере ТРДДФ см при Мп =  var 
( Т*т =  1600 К, =  25 , гп =  2)
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Р и с .  9.4.  Зависимость удельной тяги (а) и удельного расхода топлива (б)  от
числа Мм для нефорсированного (---------) и форсированного, Т*^ =  2000 К (— )
режимов работы ТРДДФ см . (Параметры процесса см. на рис. 9 .3)
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У д е л ь н ы й  р а с х о д  т о п л и в а  турбореактивного  д в и 
гателя  с ф орсаж н ой  кам ерой представим  в следую щ ем виде:

(9.12)

где qxs — отношение суммарного  расхода  топлива через ос
новную и ф о р саж н у ю  кам еры  сгорания  к сум м арном у  расходу 
воздуха  через двигатель  (сум м арны й относительный расход  
топлива  в расчете на 1 кг воздуха, проходящ его  через д в и г а 
тель) .

О тносительный расход  qr i определим на основании у р а в н е 
ния энергии:

И з  этого уравнения  следует, что сум м арное  тепло, подве
денное к 1 кг воздуха, равно разности  полных энтальпи й  в се 
чениях И  и С на входе в дви гатель  и на выходе из него. С д р у 
гой стороны,

где г)г.ср — средняя  полнота сгорания в основной и ф о р с а ж 
ной кам ерах .
О ткуда

Таким  образом, сум м арное  тепло Q n ,  подведенн ое  к 1 кг  
воздуха , и сум м арны й  относительный расход  топлива qTz при  
данном  зн а чен и и  гр.ср однозначно определяю т ся полн о й  темпе
ратурой рабочего  тела на входе  в двигатель и на вы ходе  из н е 
го. С делан ны й вывод является ,  по существу, частны м случаем  
закон а  сохранения энергии и справедли в  д ля  лю бы х ту р б о р е 
активны х двигателей , от которых энергия не отводится (в том 
числе д ля  случая  их работы  на неф орсированны х р е ж и м а х ) .

В ф орм уле  д ля  удельного расхода  топлива  (9.12) с повы ш е
нием Т ф увеличиваю тся  и числитель, и зн ам ен атель ,  а величи
на Суд.ф изм ен яется  по-разному, главны м  образом , в зав и си 
мости от скорости полета.

Н а сравнительно небольш их ,  особенно д о зв у к о в ы х  скорос
тях полета (тем более  в зем н ы х  у с л о в и я х  при  V„ =  0 ) ,  у в е л и ч е 
ние температуры 7’ф сопровождается всегда уве ли ч е н и е м  
Суд.ф, что о бъ ясн яется  низкой эф ф ективностью  ц и кла  из-за  м а 
лого д авл ен и я  в ф орсаж н ой  кам ер е  и соответственно малой 
степени расш и рения  га за  в сопле л с.ф. Н апом ни м  (раздел  
7.2.1), что при небольш их Vn у в е л и ч е н и е  Т\ при  работе д в и г а 
теля на неф орсированном  режиме сопровождается обычно рос-

С р Т п  -f- Q is  —  Срг Т ф.

Qis — q-oi Н и "'ir.cp,

и Щ с р

(9.13)
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I

Рис. 9.5. i—i -диаграмма рабочего процесса 
ТРДФ

том у д е ль н о го  расхода  С уд, так ка к  рабочие зн а чен и я  Т'г л е 
жат вы ш е эконом ической  температуры Тт.эк- Д а в л е н и е  в ф ор
сажной кам ере  в неско лько  раз  м еньш е д а в л е н и я  в основной  
камере и, следовательно, работоспособность рабочего  тела 
ниже. Поэтому у в е л и ч е н и е  Т ф, сопровож дающ ееся значит ель
ным ростом потерь тепла с вы х ло п н ы м и  газам и  Q 2 (рис. 9.5) и 
потерь кинетической эн ергии  с вы ходной  скоростью, приводит  
к более  значит ельном у у в е л и ч е н и ю  уд ельн о го  расхода  Суд.ф по 
ср а внен и ю  с у в е ли ч е н и е м  С уд по Т \  на н еф орсированн ы х  р е 
ж имах  (сравните  рис. 9.3, б и 7.1, в).

Н а  б о л ь ш и х  с в е р х з в у к о в ы х  скорост ях  п о л е т а  (особенно, 
если V,, близка к предельной) с увеличением 7 ’ ф на удельный рас
ход Суд.ф преобладающее влияние оказывает рост удельной тяги, 
так как она увеличивается во много раз (если V„ -*  W n p , то 
Р ф -н о о ) ,  В этих условиях степень расширения газа тгс.ф и рабо
тоспособность рабочего тела в Т Р Д Д Ф  высокие, а работа Т Р Д Д  
характеризуется подводом недостаточного количества тепла 
Гг <  Гг.эк)- Поэтому у в е л и ч е н и е  п о д в о д а  т епла  в ф о р с а ж н о й  
к а м е р е  повыш ает  эффективность работы д ви га т еля  и ведет 
к  с н и ж е н и ю  у д е л ь н о г о  р а с х о д а  С уд.ф (см. рис. 9 .3 ,6) .

В 7 гл. сделан вывод (см. раздел 7'.2.1) о том, что увеличение тепла, 
подведенного к 1 кг рабочего тела, приводит к монотонному увеличению 
удельной тяги нефорсированного ГТД (ТРД, Т Р Д Д  и Т В Д ), а удельный 
расход топлива по температуре Т Г имеет минимум, который объясняется 
противоположным влиянием двух факторов: уменьшением доли тепла, иду- 
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щего на преодоление гидравлических потерь (увеличением коэффициента 
гидравлических потерь), и увеличением потерь кинетической энергии с вы
ходной скоростью (снижением полетного к. п. д .) .  Этот вывод относится и к 
турбореактивным двигателям с форсажными камерами (ТРДФ  и Т Р Д Д Ф см ). 
Различие состоит только в том, что подвод тепла в Т РД , Т Р Д Д  или ТВД  
сопровождается повышением температуры газа перед турбиной Т'т, а в
ТРДФ  и Т Р Д Д Ф см  — увеличением температуры газа в форсажной каме-*
Ре 1 ф ■

Итак, с повышением 7% удельная тяга Руд.ф всегда увеличивается, а

удельный расход топлива С у д .ф имеет минимум по 7'ф , хотя он реализуется
только в определенном диапазоне сверхзвуковых скоростей полета. При 
М п < 2 ,5 ...3  реализуется обычно только правая ветвь функции Суд,ф =  /(Т ф  ), 

т. е. удельный расход топлива растет с повышением 7'ф (преобладающ ее 
влияние оказывает второй фактор). При М п> 3  реализуется и левая ветвь 
указанной функции, т. е. Суд.ф по 7'ф снижается (преобладающ ее влияние 
оказывает первый фактор).

Таким образом , с увеличением скорости полета степень ф о р 
сирования по степени подогрева растет более интенсивно, а 
удельный расход  топлива увеличивается  менее интенсивно и 
д а ж е  ум еньш ается  на больш их сверхзвуковы х скоростях.

Поскольку на больших скоростях полета увеличение 7’ф весьма 
эффективно, то возникает вопрос о максимальной температуре 
7’ф „шт. Теоретически максимальная температура газа на выходе 
из форсажной камеры определяется условием стехиометрического 
сгорания (7.v =  1). И з  (9.13) с учетом соотношения т/хц =  1 /ац L0 
получим

М  т,
'Г  __  1 Л' I 11 г *СР
* ф m a x  —  i  н I  . *

L0 СР
С ледовательно , Тфтах примерно на 2100...2200 К выше полной 
тем п ературы  воздушного потока на входе в двигатель . Обычно 
в ф орсаж н ы х  кам ер ах  удается  обеспечить коэфф ициент и зб ы т
ка воздуха a s  =1.1...1 ,2 . П оэтом у  действительное повышение 
тем п ературы  рабочего тела  в д ви гателе  на 10...20% меньше.

§ 9 .3 .  Зависимость удельной  тяги 
и удельн ого р асхода  топлива 
ТРДФ  и Т РД Д Ф см  
от температуры  газа п еред турбиной

З ависи м ость  Р уд.ф, С уд.ф от тем п ературы  7* п р о а н ал и зи р у 
ем, как  и в § 9.2, при условии, что другие п арам етры  рабочего 
процесса, к.п.д. узлов  и внеш ние условия  сохраняю тся  неи зм ен
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ными. П ри  принятых условиях  п арам етры  воздухозаборн ика , 
вентилятора , компрессора и наруж ного  контура  не и зм ен я 
ются.

С увеличением Г* увеличивается  тепло, подведенное к к а ж 
дому ки лограм м у  рабочего тела , проходящ его через кам еру 
сгорания, и соответственно относительный расход  топлива qT 
( 8 .8 ).

Согласно уравнениям баланса мощности (8.2) и (8.14), 7.твд 
и 1тн д  сохраняются неизменными, если пренебречь нёзначитель- 
ным изменением коэффициентов vr и vrH ;i , а тгтВД и ~тнд умень
шаются, так как благодаря увеличению теплоподвода та ж е ра
бота обеспечивается при срабатывании меньшего перепада давле
ний. В результате увеличивается давление за турбиной р* =  
=  ^ / д в д 4 нл Кроме того, повышается температура за турбиной 
(8 .10).

П овы ш ение  д авлен и я  газа  и тем п ературы  на выходе из вн ут
реннего контура (на входе в кам еру  смеш ения) при неизм ен
ных значениях  этих п арам етров  на выходе из наруж ного  конту
ра  приводит к соответствую щ ему повыш ению тем п ературы  и 
давления смеси 7фм, на выходе из камеры смешения.

П ропорц ионально  давлен ию  р  см увеличивается  степень по- 
ниж ения  д авл ен и я  га за  в сопле Лс.ф, а следовательно, повыша- 
ются скорость истечения сс.ф и у д ел ьн ая  тяга Р  уд.ф 
(рис. 9 .6).

Таким  образом , с у в е л и ч е н и е м  температуры газа  перед  тур
биной у д е л ь н а я  тяга Т Р Д Д Ф с м  монотонно увеличивает ся,  как  
и на лю бом Г Т Д  без ф орсаж н ой  камеры . П овы ш ен ие  удельной 
тяги Г Т Д  объясн яется  увеличением количества  тепла, п одве
денного к рабочем у  телу в д ви гателе  (см. § 7.2). Д л я  Т Р Д Д Ф с м  
такое  объяснение будет неверным, т а к  как  сум м арны й относи
тельный расход  топлива  qT ; (9.13) и сум м арны й теплоподвод в 
этом д ви гател е  оп ределяю тся  тем п ер ату р ам и  Гф и Д  и от з н а 
чения Т г не зависят . С повышением 74 увеличивается  только  
доля  тепла, которая  подводится к рабочем у телу в основной к а 
мере сгорания (а процесс в основном контуре, т. е. в газоген е
раторе  и турбовентиляторе, протекает  более эф ф ек ти вн о) ,  и

Р и с .  9.6.  Зависимость удельной тяги и 
удельного расхода топлива ТРДДФсм от 
температуры газа перед турбиной (Н  — 0, 
М„ - 0, 7C*S -  25, т . -  2, 7’ф — 2000 К )

_________  {.О
т о  1800 2000 2200 Т?,к
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ум еньш ается  доля  тепла, которая  подводится к рабочему телу 
в ф орсаж ной  кам ере  (а процесс в ф орсаж н ом  контуре, т. е. в 
ф орсаж н ой  кам ере  и сопле, протекает  менее эф ф ек ти вн о) .  С л е 
довательно, у в е ли ч е н и е  у д е л ь н о й  тяги объясняется пер ер а сп р е
д елен и ем  расхода  топлива между основной  и форсажной к а 
м ерам и сгорания  Т Р Д Д с м .

Удельный расход топлива С уд.ф монотонно снижается с увели
чением 7'г (см. рис. 9.6), так как при qTz =  const он изменяется 
обратно пропорционально изменению Суд.ф (9.12).

И з про д ела н н о го  а н а л и за  следует, что д л я  обеспечения  м а к 
сим альной  эффективности турбореактивных двигателей с ф ор
сажными кам ерам и, т. е. д л я  обеспечения  м а кси м а льн о го  з н а 
чения Р уд.ф и м и н и м а льн о го  С уд.ф, необходим о  принимать м а к 
сим ально  допустимую по ус л о в и я м  прочности температуру газа  
перед  турбиной.

С повышением Г? увеличивается , к ак  уж е  было показано, 
тем п ература  газа  на входе в ф орсаж н ую  кам ер у  и сни ж ается  
степень подогрева газа  в ней. Если тем п ература  газа  перед ту р 
биной Т Р Д Ф  увеличивается  до теоретически м аксим ального  
значения, которое определяется  условием стехиометрического 
сгорания

гГ* , 61 и
г г m a x  —  /  к - |  :—  ,

СР Л 0

о температура за турбиной 7’т = 7 ’ф тах, а степень подогрева в фор
сажной камере равна единице, т. е. Т Р Д Ф  обращается в Т Р Д .

§ 9. 4. Зависимость удельн ой  тяги 
и удельн ого р асхода  топлива Т РД Д Ф см  
от степени двухконтурности

К ак  и в двух преды дущ их п ар а гр а ф а х ,  зависимость Р у д .ф и 
С у д . ф  от m  проан али зируем  при условии, что п арам етры  р а б о 
чего процесса, к.п.д. узлов  и внеш ние условия  сохраняю тся  не
изменными. П ри  принятых условиях  п арам етры  во зд у х о забо р 
ника, вентилятора, компрессора, кам еры  сгорания, наруж ного  
контура и турбины В Д  не изменяю тся.

Изменения начинаются с работы турбины Н Д , которая, соглас
но уравнению (8.14), увеличивается с увеличением т. Вследствие 
этого снижается температура за турбиной Т \  и увеличивается 
степень понижения давления л*нд [см. формулы (8.10) и (8.9)]. 
Соответственно снижается давление за турбиной р*
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Итак, при увеличении степени двухконтурнРсти температура Т)  
и давление р* рабочего тела на выходе из внутреннего контура 
(на входе в камеру смешения) уменьшаются (как и при снижении 
температуры газа перед турбиной), а на выходе из наружного 
контура сохраняются неизменными, что приводит к уменьшению 
температуры Т* и давления смеси /у,, па выходе из камеры сме

шения. Подчеркнем, что снижается не только за счет умень
шения 7 ’т, но и вследствие увеличения доли относительно холод
ного воздуха, поступающего в камеру смешения из наружного 
контура.

П ропорц ионально  давлен ию  р см сни ж ается  степень пони
ж ен ия  д авлен и я  в сопле л с.ф, а следовательно, ум еньш аю тся  
скорость истечения га за  и у д ел ьн ая  тяга . Удельный расход 
топлива изм еняется  обратно пропорционально изменению  у д е л ь 
ной тяги.

И з проделанного а н ал и за  видно, что ухудшение удельных 
парам етров  при увеличении m  происходит вследствие сн и ж е
ния полного д авлен и я  на выходе из кам еры  смешения р см- 
Д ав л ен и е  р см , в свою очередь, сни ж ается  вследствие у м ен ьш е
ния доли расхода  топлива, которое подводится к рабочем у т е 
лу в основной кам ере  сгорания (при этом увеличивается  доля 
топлива, подводимого в ф орсаж ной  кам е р е ) .  Отношение 
расходов топлива через основную и ф орсаж н ую  кам еры  к 
сум м арном у расходу топлива в ы р а ж а ю тс я  через относительные 
расходы и степень двухкон турн ости :

^ тГ Д  . П т .ф Д .ф_ _  =  , _ _  ,.= _ _

где <7т =  const; с/т„ =  const, а величина д тф пропорциональна р аз 

ности температур (7’ф  — Т с„) и растет с увеличением гп вследствие 
снижения температуры Т Д .

Т акое  перераспределен ие  расходов топлива свидетельствует  
о том, что с увеличением m  отнош ение расхода  топлива через 
основную кам ер у  сгорания к сум м арном у расходу возду
ха через дви гатель  (обозначим его через qT.см) у м е н ь ш а 
ется:

Д ругим и  словами, энергия, п од вед енн ая  к рабочем у телу в ос
новной камере сгорания, распределяет ся по б о льш ей  массе  
(§  6.4), что и приводит к сниж ению д а в л е н и я  р Д  и у х у д ш е н и ю  
у д е л ь н ы х  параметров Т Р Д Д Ф с м .
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Х арактер  изменения удельны х парам етров  Т Р Д Д Ф с м  с у в е 
личением т  аналогичен их изменению  при сниж ении 7Т. Это 
не случайно: в обоих случаях  ум еньш ается  количество топлива 
<7т.см ( а следовательно  и т е п л а ) ,  которое подводится к рабо ч е 
му телу  в основной кам ере  сгорания (в расчете на 1 кг с у м м а р 
ного расхода  воздуха через д в и га те л ь ) ,  что и обусловливает  
сниж ение эф ф ективности  работы  турбоком прессора  как  гене
ратора газа  высокого давления .

Вывод об ухудш ении удельны х п ар ам етр о в  д в и гател я  при 
увеличении степени двухконтурности справедли в  д л я  всех л е т 
ных условий. О днако  количественное влияние т  на Р уд .ф и С уд.ф 
при различны х скоростях полета существенно неодинаково. В 
земных условиях  при М п =  0 эф ф ективность  ц и кла  низка и 
сильно зависи т  от д авлен и я  в ф орсаж н ой  кам ере  рсм (яс.Ф). П о 
этому увеличение т  приводит к значительном у ухудш ению  
удельны х парам етров . Н апри м ер , увеличение т  от 0 до 2 м о 
ж ет  привести к сниж ению  Р уд.ф и увеличению  С уд.ф на 40% . 
Н а больш их сверхзвуковы х скоростях полета, когда эф ф ек ти в 
ность ци кла  высокая , а су м м ар н ая  степень повыш ения д а в л е 
ния б ли зка  к оп тим альном у значению , увеличение т  и соответ
ствующее сниж ение я с.Ф приводит к незначительном у ум ен ьш е
нию Р уд.ф и увеличению  С уд.ф (рис. 9 .7).

П одчеркнем , что изменение степени двухконтурности  о к а зы 
вает противополож ное влияние на экономичность дву х ко н ту р 
ных д вигателей  без ф о рсаж н ы х  кам ер  (см. р азд ел  6.4.2) и с к а 
мерами. С увеличением т  экономичность Т Р Д Д  повы ш ается , а 
Т Р Д Д Ф с м  — сни ж ается . Это к аж у щ ееся  противоречие о б ъ я с 
няется тем, что увеличение т  о к азы в ает  двойственное влияние 
на эф ф ективность  турбовен ти лятора  Т Р Д Д .  Его эффективность 
как  д в и ж и тел я  повы ш ается , а как  генератора  газа  высокого 
давлен ия  — сни ж ается  (ум еньш ается  полное давлен и е  на вы 
ходе из д в и га те л я ) .  П е р в а я  особенность о к азы в ает  о п р ед ел я 
ющее влияние на экономичность Т Р Д Д ,  вторая  — на эконом ич
ность Т Р Д Д Ф с м .

Р и с .  9 .7 .  Зависимость удельной тяги иудель. 
ного расхода топлива ТРДДФ см от степени 
двухконтурности (7ф — 1600 К, = 2 5 ,

7’ф =  2000 К):  м п = ° > -------
Мц =  3



§ 9. 5. Зависимость удельн ой  тяги 
и удельн ого р асхода  топлива  
ТРДФ  и Т РД Д Ф см  
от степени повышения давления в ком прессоре

Зависи м ость  Р уд.ф и Суд.ф от степени повыш ения д авлен и я  в 
компрессоре основного контура п роан али зируем  при тех ж е  
условиях, которые были приняты выше.

В р а зд ел а х  5.3.2 и 7.2.2 было показано , что работа  цикла 
и у д ельн ая  тяга  Г Т Д  имеют по я е ,  а следовательно  и по .тткя , 
м аксимум. Н али чи е  м акси м ум а  очевидно: при лд =  1 работоспо
собность рабочего тела  р авна  нулю, а при ns =  ~епР подведен
ное тепло сни ж ается  практически до нуля (все тепло идет на 
преодоление потерь). В обоих случаях  Ь,,(Руя) =  0, а при

=  TCjopt работа  ц и кла  и у д ел ьн ая  тяга  имеют максимум. 
Возникновение м аксим ум а  объясн яется , таки м  образом , проти
вополож ны м  влиянием  двух ф акторов: с увеличением  ле ра
ботоспособность повыш ается , а подведенное тепло сниж ается .

Это относится и к турбореактивн ом у  двигателю  с ф орсаж ной  
камерой, точнее, к его основному контуру, работа  которого о к а 
зы вает  п реобладаю щ ее  влияние на удельны е п арам етры  д в и га те 
ля  в целом. П оэтом у ф ункция Р уд.ф =  / ( л к е )  т а к ж е  имеет м а к 
симум.

О собенность этой функции, а т а к ж е  Суд.ф =  / ( л К£ ), является  
следствием того, что п о л н а я  температура рабочего  тела на в х о 
де в сопло  двигателя с форсажной кам ерой  не зависит от п а 
раметров рабочего процесса, в том числе  от л ке , и принята п о 
стоянной: 7’ф =  const.

П р и  приняты х условиях сум м арны й относительный расход  
топлива q сохраняется  постоянным при изменении л ке, а 
удельны й расход  топлива Суд.ф, согласно (9.12), изм еняется  о б 
ратно пропорционально удельной тяге. Поэтому м и н и м ум  у д е л ь 
ного расхода  совпадает с м аксим ум ом  тяги, а оптимальная  
степень п о вы ш ен и я  д а в л е н и я  являет ся од новрем енно  и эк о н о 
м и ч е с к о й  < Eopt =  < s , K.

Кроме того, при 7’ф =  const скорость истечения г с.ф и удель
ная тяга Р Уд.ф однозначно определяю тся величиной л , .ф, которая 
по мф, изменяется только вследствие изменения давления за тур

биной р*. Поэтому максимум удельной тяги Р уд.ф и минимум 
удельного расхода топлива С уд ф по достигаю тся при м а к с и 
м у м е  д а в л е н и я  з а  т у р б и н о й  р* =  / (л*,,).
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Действительно, с изменением параметры воздухозаборника, 
вентилятора и наружного контура не изменяются. С увеличением 
я*,, увеличивается суммарная работа компрессора и, следовательно, 
турбины. Соответственно увеличивается суммарная степень пони
жения давления турбины Согласно уравнению баланса дав 
лений

максимум / f  по u*s возникает из-за того, что увеличение СД вна
чале оказывает на р* преобладающее влияние, а затем такое же 
влияние на эту величину оказывает рост - Д ,  т. е. эффективность 
работы турбокомпрессора как генератора газа высокого давления 
вначале повышается, а затем снижается вследствие снижения ко 
личества подведенного тепла.

Оптимальную степень повышения давления компрессора 
соответствующую максимуму удельной тяги Я уд.ф и минимуму 
удельного расхода топлива 'ГРДФ и Т Р Д Д Ф см , получим из усло
вия возникновения максимума функции /?* =  у  (тс*2). Давление за 
турбиной выразим через тс*у, используя уравнение баланса мощно
сти, которое упростим, пренебрегая механическими потерями и и з 
менением массы, и представим в обобщенном виде (не разделяя 
турбину и компрессор на каскады):

В представленном уравнении не учитывается такж е изменение 
теплоемкости и показателя адиабаты. Давление перед турбиной 
выразим через р*вх и ~Д, пренебрегая потерями в камере сгорания
(°к.с '-;=1)’ Pi =  / ,bxtcks. Введем обозначения:

TlV Tix nKS 'к.с

т

/• кs L r u  т =  L гs .
Откуда

т =

A ,  = =  £  к

и уравнени е  б ал а н са  мощности представим  в виде
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H a ii д е м п р о и з в од н у ю

' К  \ л  /  А

П р и р а в н и в а я  производную к нулю и дел а я  необходимые преоб
разования ,  получаем

- К ” opt

. / V -  1

f 1 

1 ^

к *  , ,
~ Г  г(к V  +  1

_ Н
- I

“ В II —  1 |  1» (9.14)

Из  (9.14) следует,  что о п ти м ал ьн ая  степень повышения д а в 
ления  л к юр t турбо реактивного  д ви гател я  с ф орса ж н ой  к а м е 
рой, как  и бес форсажного  двиг ате ля  (см. ра зд ел  5.3.2),  увели
чивается с увеличением темп ерату ры  га за  перед  турбиной и 
сни жа етс я  с увеличением скорости полета и потерь в компрес
соре и турбине.  Она  зависит,  кроме того, от степени повышения 
д ав лен ия  в вентиляторе  и от степени двухконтурности,  уме нь
шаяс ь  с увеличением яви и т  (рис. 9.8).

Зн аче ние  n Ksopi превы ша ет  степень повышения давл ен ия  
компрессора  нефорсированного  ГТД, которая  опр еделяется  на 
основании формулы (5.10) (сравним рис. 9.8 и 5.9). Ле гко  по к а 
зать,  что для  двигателей  с ф о р с аж н ы м и  ка м е р а м и  сумм арн ая  
о пт им ал ьн ая  степень повышения давл ен ия  я ю р 1= “ коР(ф ~v авх 
увеличивается  с увеличением V„, а для  д вигателей  без ф о р с а ж 
ных камер,  как было по ка зан о в гл. 5, величина  n SOpt от Г„ 
не зависит.

С р авн и те льн ая  зависимость  удельной тяги и удельного р а с 
хода  топлива  двухконтурного  дв иг ате ля  без ф орсаж н ой  к а м е 
ры и с камер ой от степени повышения дав лен ия  лке пок азана  
на рис. 9.9. П ри  работе  дв иг ате ля  с ф ор с аж н о й  камерой м а к с и 
мум удельной тяги и минимум удельного расхода  сов пад аю т с 
максиму мом дав лен ия  за турбиной,  что является ,  как  у ж е  отме
чалось,  следствием постоянства  полной темп ера ту ры  газа  на 
выходе  Гф  =  const.  Смещение максимума функции Я уд —  /  (uks) 
и минимума функции С уд =  /  (тг^), характеризующее нефорсиро
ванные Г ТД,  объясняется особенностями изменения по соот
ветственно температуры газа на входе в сопло и относительного 
расхода  топлива дт (рис. 9.10). При снижении температура Т\  
увеличивается вследствие снижения работы /_т, соответственно 
повышается температура смеси Т*си, что является фактором, 
увеличивающим скорость истечения и удельную тягу.  Влияние 
этого фактора приводит к смещению максимума Я уд отно
сительно максимума Яуд.ф влево. В результате имеем

й:
K S  opt Т Р Д Д  U kE o p t  Т Р Д Д Ф см .
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Р и с .  9 .8 .  Зависимость оптимальной 
степени повышения давления в комп
рессоре ТРДДФ см (ТРДФ) от числа Мп
при = 1600 К (-------- ), Г * = 2 0 0 0  К
(-------- ) ( Т н =-; 21 6 ,5  К, m  =  var,

п к 11 opt )
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Р и с .  9.9.  Влияние т;'кЕ на удель
ную тягу и удельный расход топ
лива ТРДД" (  ) и ТРДДФсм
(-------- ) ,7 ; =-, 1600 К, m =  2,

Ф 2000 К)

а
Р и с .  9 .10 .  Зависимость температуры газа на входе в сопло (а) и относительного 
расхода топлива (б)  от пк!: для Т Р Д Д  ( ) и ТРДДФ см (-------- ). Парамет
ры процесса см. на рис. 9 .9
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Особенность функции С уд =  /(т:ке)  проще проследить,  анали
зируя увеличение u*s : при этом повышается температура воздуха 
за компрессором и снижается относительный расход топлива q Tt 
что является фактором, уменьшающим удельный расход топлива. 
Влияние этого фактора приводит к смещению минимума удельного 
расхода топлива относительно максимума удельной тяги вправо. 
В результате имеем < l3K> < sopt.

§  9 .6 . О собенности терм огазодинам ического расчета  

турбореактивны х двигателей  

с ф орсажны ми камерами

Т у р б о р еа к ти в н ы е  д в и г а те л и  с ф о р с а ж н ы м и  к а м е р а м и  р а б о 
таю т  и на не ф о р си р о ва н н ы х  р е ж и м а х .  М ето ди к а  их расчет а  на 
этих ре ж и ма х ,  по существу ,  не о т ли ча ется  от  методик,  и з л о ж е н 
ных в § 8.2 и 8.3. Особенность  з а к л ю ч а е т с я  в том, что при оп
ределении степени по н иж ен ия  д а в л е н и я  г а за  в сопле  нео бход и
мо у ч и тывать  потери полного д а в л е н и я  в ф о р с а ж н о й  камер е ,  
которые оцениваются  коэфф ициен том восстановления  давл ен ия  
Огндр. обычно из меняю щимся в диа па зо не  0,94...0,97.

Н а  форсиро ванны х р е ж и м а х  имеются,  кр оме того, потери 
полного дав л ен и я  в ф о р с аж н о й  камере,  обусловленные подво
дом тепла.  Коэффициент  стт егъ учитывающим эти потери, зави- 
сит, к ак  пок аза но  в § 8.1, от приведенной скорости на входе  в 
форсажную камеру Хд. и степени подогрева газа Т*ф/Т*х, где 
Т\- =  Гсм (см. рис. 8.2). Обычно X г =  0,18 ... 0,25, а атеп= 0 , 9 2 . . .  
... 0,97.

Следовательно,  степень понижен ия дав л ен и я  в сопле  т у р бо 
реактивного д ви гате л я  с ф ор с аж н о й  ка мерой рассчитывается  
по формуле 1гс.ф =  Кс огилр атеп, где  и:с — степень понижения давле
ния в сопле двигателя  без форсажной камеры.

В зависимости от величины л Сф и за дан ног о  значения  т е м 
пературы га за  на выходе из ф ор с аж н о й  ка м еры  Т ф вы чи сляе т 
ся скорость истечения газа  из сопла.

Д а л е е  опр ед еляется  суммарны й относительный расход топ
лива  qts  в расчете  на 1 кг воздуха,  прох одяще го  через  д в и г а 
тель. Расчет  осло жн яется  тем, что, как  и для  основной ка ме ры  
сгорания ,  у пр ощ енн ая  ф орм ула  (9.13),  в которой не у ч и т ы в а 
ются изменение состава  смеси и ряд  других факторов ,  д ае т  
бо ль шую ошибку. Кр оме того, полнота  сгорания топлива  в о с 
новной и ф о рсаж но й ка м е р а х  не одинакова .  П оэ том у  це лесооб
разен другой подход.
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1. На ходи м условный суммарный  относительный расход топ 
лива  q'r l , соответствующий принятой полноте  сгорания  т опл и
ва в основной ка мере  т]г:

' 0 , 98 ;Л 1 П
^TS= ^ t S..om—  - (9 Л °)

где q tshom — условный суммарны йо тно си тел ьн ый расход т о п л и 
ва, определенны й по н ом ограмме (пр ило ж ени е  4) в зависимости 
от температур 7’ф н Г» для ту = 9 , 9 8 .

2. О п р е д е л яе м  относительны й расхо д топлива  через  основ
ную к а м еру  в расчете  на 1 кг су ммарно го  ра схо да  воздуха  ч е 
рез двига тел ь:

(9Л6)

3. Р а с с ч и т ы в а е м  относительный ра схо д  топлива  через  ф о р 
с а ж н у ю  к а м е р у  д л я  принятой полноты сгорания  т р .ф  в ней:

Ут.ф =  ( < 7 т Е  У т.см ) —  • ( 9 - 1 / )
т.ф

4. О п р ед ел яе м  су м м а р н ы й  относ ительный ра схо д  топлива  
через двига тел ь:

с/п =  Ут.см ' <7г.ф (9.18)

и к оэ фф иц ие нт  измен ения  массы рабочего  тела в сечении с на 
выходе из сопла:

'У =  1 +  <7t i . (9.19)

Д а л ее ,  ка к  обычно,  опре де ляю тся  уд ел ь н ая  тяга  и удельный 
ра сход  топлива .

И з л о ж е н н а я  методи ка  один ак ово  с п р а в е д ли в а  д ля  расчет а  
Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф с м .

Выводы по теме: «Особенности рабочего процесса
двигателей  с ф о р с аж н ы м и  к а м е р а м и  ( Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф )
и со смешением потоков ( Т Р Д Д с м ) »

1. С м еш ение  потоков в Т Р Д Д с м  б ла го д а р я  более  р а вн о м ер 
ному, чем в Т Р Д Д  без см еш ения , р а с п р е д е л е н и ю  э н е р ги и  по  
массе рабочего  тела позволяет увеличить вы хо д но й  и м п ульс  
п рим ерно  на 1%, что в у с л о в и я х  длит ельного высотного полета 
( М ПяхО,8) приводит к у в е л и ч е н и ю  у д е л ь н о й  тяги и снижает 
у д е л ь н ы й  расход  топлива на 2...3%.

2. С у в е л и ч е н и е м  температуры га за  в ф орсаж ной кам ере  
вследствие у в е л и ч е н и я  количест ва под вед ен н о го  к р а б о чем у  
телу тепла у д е л ь н а я  тяга Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф с м  монотонно уве-
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ли ч и т е т с я .  Степень ф о р с и р о ва н и я  Р ф  =  Р уд.ф/ Р уд определяется,  
гла вн ы м  образом, степенью п о догрева  газа в форсаж ной к а м е 
ре и скоростью полета, она у вели ч и ва ет ся  с у в е л и ч е н и е м  V n. 
Двигрт.ели с форсаж ной к а м ер о й  н еэ к о н о м и ч н ы  на  всех  скоро
стях полета ( особенно  при  V y — O), за  и с к л ю ч е н и ем  б о л ь ш и х  
с в е р х з в у к о в ы х  скоростей.

3. Разностью п о л н ы х  температур рабочего  тела на вы ходе  
из двигателя и на вхо д е  в него ( Т ф — Т ( )  о д н о зн а ч н о  о п р е д е л я 
ется (п р и  Постоянной у д е л ь н о й  теплоте с го р а н и я  топлива и по
стоянной полноте с го р а н и я ) с у м м а р н ы й  относительный расход  
топлива qr i,  а следоват ельно и сум м арное  тепло, которое п о д 
водится к 1 кг рабочего  тела, п р о хо д я щ его  через двигатель. 
Особенности в л и я н и я  Т г, m  и я ке на  у д е л ь н ы е  параметры тур
бореакт ивны х двигат елей с ф орсаж ны м и к а м ер а м и  связаны  
с тем, что п о л н а я  температура га за  Тф являет ся н е за в и си м о й  
п е р е м е н н о й  и в рассм ат риваем ом  с лу ч а е  принимается постоян
ной. П р и  н е и зм е н н ы х  в н е ш н и х  у с л о в и я х  она определяет с у м м а р 
ный относительный расход  топлива qTz, который также с о х р а 
няется неизм енн ы м , а у д е л ь н ы й  р а схо д  т оплива изменяется  
обратно п р о п о р ц и о н а л ь н о  и зм е н е н и ю  у д е л ь н о й  тяги.

4. С по вы ш ени ем  температуры га за  п ер ед  турбиной у д е л ь 
на я  тяга Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф с м  увеличивает ся , а у д е л ь н ы й  р асход  
топлива соответственно снижается, что объясняется у в е л и ч е н и 
ем д о л и  тепла, п о д веденн ого  к рабочем у  телу в  основном  к о н 
туре, процесс  в котором протекает б о лее  эффективно, и у м е н ь 
ш ением  д о л и  тепла, подведенн ого  к рабочем у  телу в форсаж
ном контуре, процесс  в котором протекает м ен ее  эффективно.  
С у м м а р н ы й  п о д во д  тепла п р и  этом не изменяется. Д л я  об есп е 
чения  м а к с и м м ль н о й  эффективности турбореактивных двигате
л е й  с ф орсаж ными к а м е р а м и  температуру  77 нео б хо д и м о  п р и 
нимать м а к с и м а л ь н о  допустимую по у с л о в и я м  прочности,

5. С по вы ш ени ем  степени двухконтурности у д е л ь н а я  тяга 
Т Р Д Д Ф с м  уменьшается, а у д е л ь н ы й  р асход  топлива соответ
ственно увеличивает ся  (к а к  и п р и  сниж ении температуры Т'г ) 
вследствие у м е н ь ш е н и я  количест ва тепла, под вед ен н о го  к р а б о 
чему телу в основной  кам ере  сгорания  в расчете на  1 кг  с у м 
м арного  расхода  во зд у х а  через двигатель, что 'обусловливает  
уменьшение, д а в л е н и я  р ш , в результате эффективность работы 
двигателя снижается. В л и я н и е  степени двухконтурности на 
экономичность двухконт урн ы х  двигат елей без ф орсаж ных кам ер  
и с кам ерам и противоположно: с повы ш ением  m  у д е л ь н ы й  р а с 
ход  топлива Т Р Д Д  уменьш ает ся вследствие п о в ы ш е н и я  эф ф ек
тивности турбовентилятора к а к  движителя, а у д е л ь н ы й  расход  
топлива Т Р Д Д Ф с м  увеличивает ся  вследствие сниж ения эф ф ек
тивности турбовентилятора как  генератора газа  вы сокого  д а в 
ле н и я ,  поступающ его в ф орсаж ную  камеру.
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6. У  д е л ь н а я  тяга Т Р Д Ф  и Т  Р Д Д Ф с м  имеет м а к с и м у м  
по  (а у д е л ь н ы й  р а с х о д  — м и н и м у м ) ,  н а л и ч и е  кот орого  
объ ясняет ся  п р о т и в о п о л о ж н ы м  в л и я н и е м  факторов, о б у с л о в 
л и в а ю щ и х  м а к с и м у м  работы о с н о в н о го  ц и к л а .  М и н и м у м  
у д е л ь н о г о  р а с х о д а  т оплива  соответствует м а к с и м у м у  у д е л ь 
н ой  тяги ГтскБЭк =  ^ks opt^' кот оры й совпадает с м а к с и м у м о м  
д а в л е н и я  за  т ур би н о й ,  так к а к  скорость и ст еч ен и я  с т .ф  (Рчл.$) 
о д н о з н а ч н о  о п р е д е л я е т с я  в е л и ч и н о й  ~с ф, кот орая  по  rt*s и з 
м ен яет ся  т олько  вследствие и з м е н е н и я  д а в л е н и я  /?*_

К онт рольны е вопросы

1. К ак  и почему смешение потоков наружного  и внутреннего контуров 
Т Р Д Д  влияет на выходной импульс, тягу и удельный расход топлива? В ы 
ведите формулу для коэффициента увеличения выходного импульса /  и про
анализируйте ее.

2. Особенности термогазодинамического расчета Т Р Д Д см .  Составьте м е
тодику расчета параметров рабочего тела Г * м и р*см на выходе из к ам е 
ры смешения.

3. Понятие о степени форсирования. К ак  степень форсирования Т Р Д Ф  
и Т Р Д Д Ф с м  зависит от скорости полета и почему?

4. К ак  и почему удельный расход топлива Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф с м  зависит 
от температуры газа  в форсажной камере при различных скоростях полета?

5. От каких факторов зависит суммарный относительный расход топлива 
qT% Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф с м ?  К акова  основная особенность анализа зависимости 
удельного расхода топлива этих двигателей от параметров рабочего процесса 
Т *, m,  7tKS при неизменных внешних условиях и Гф = c o n s t ?

6. К ак  и почему удельная тяга  и удельный расход топлива Т Р Д Ф  и 
Т Р Д Д Ф с м  зависят от температуры газа  перед турбиной?

7. Сделайте термогазодинамический анализ влияния Т Г на Р у я .ф и 
Суд.ф Т Р Д Д Ф с м  и Т Р Д Ф .  Сравните влияние температуры на удельный р ас 
ход топлива Т Р Д Д Ф с м  и Т Р Д Д .

8. Как и почему удельная тяга  и удельный расход топлива Т Р Д Д Ф с м  
зависят от степени двухконтурности? Какое влияние на эту зависимость о к а 
зывает скорость полета?

9. Сделайте термогазодинамический анализ влияния степени двухконтур
ности на Р уд.ф и Суд.ф Т Р Д Д Ф с м .  Сравните влияние степени двухконтурно
сти на удельные параметры Т Р Д Д Ф с м  и Т Р Д Д .

10. К ак  и почему удельная тяга  и удельный расход топлива Т Р Д Ф  и 
Т Р Д Д Ф с м  зависят от степени повышения давления компрессора ?

11. Оптимальная степень повышения давления ^ s o p t  Для Т Р Д Д Ф с м  
и Т Р Д Ф  (вывод и анализ формулы, сравнение с аналогичной формулой для 
двигателя без форсаж ной камеры).

. 12. Сравните зависимости удельной тяги от для двигателей с ф о р 
сажными камерами и без них. К ак  различаются оптимальные степени повы
шения давления лкЕОр1 этих двигателей и почему?

*
13. Сравните зависимости удельного расхода топлива от тскЕ для двига

телей с форсаж ны ми камерами и без них. К ак  различаются экономические 
степени повышения давления я* а эк этих двигателей и почему?

14. Каковы особенности определения расхода  топлива и терм огазодина
мического расчета турбореактивных двигателей с форсаж ны ми камерами?
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15. Составьте методику термогазодинамического расчета ТРДД Ф см  
(Т РД Ф ).

16. Сформулируйте основные выводы по теме «Особенности рабочего 
процесса двигателей с форсаж ны ми камерами (Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф )  и со сме
шением потоков ( Т Р Д Д с м ) .

З а д а ч и

1. Определить температуру Г*м и давление р*м рабочего тела на вы 
ходе из камеры смешения Т Р Д Д см ,  если известны следующие параметры 
двигателя на входе в камеру:

G, =  50 к г /с ,  G , ,  =  110 к г /с ,  7* =  980К, Г * ,,  =  390 К, р * =  230 кПа, д*, =  
=  240кГ1а, X г =  0 ,2 .

2. Полная температура и давление в потоках наружного  и внутреннего 
контуров на входе в камеру  смешения Т Р Д Д с м  равны: Г*,, = 3 9 0  К, Т \  =  

=  980 К, р \I = р \  = 2 3 5  кПа. Определить температуру и давление смеси 

Т см’ Х’см! если известно, что т  =  2,2 и Ят =  0,3.
3. К ак  изменятся и чему будут равны скорость истечения из сопла 

Сс.ф, удельная тяга  Р уд.ф, суммарный относительный расход топлива qrs  
и удельный расход топлива С уд.ф Т Р Д Д Ф с м  при 7’ф = 2 0 0 0  К в земных 

условиях (Т н = '2 8 8 ,  М„ =  0), по сравнению с их значениями на нефорсиро

ванном режиме, е сл и 7 ^м = 5 8 0  К, с с =  430 м/с? Потерями полного давления 
в форсаж ной камере пренебречь. Принять гц.ф =  г)г =  0,98.

4. Как изменятся и чему будут равны скорость истечения из сопла сс.ф, 
удельная тяга Р уд.ф, суммарный относительный расход топлива q rz  и удель

ный расход топлива Т РД Д Ф см  в высотных условиях ( Т н = 2 1 6 ,5  К, М и =  

=  3) при увеличении температуры газа в форсажной камере от 7"ф =  Т гы  — 

=  800 К до Гф = 2 0 0 0  К, если на нефорсированном режиме сс =  970 м/с? 
П р И Н Я Т Ь  Г | г .ф  =  11г =  0,98; СТгидр =  СГтеп =  1.

5. К а к  изменится степень форсирования Т Р Д Д Ф с м  при увеличении ско
рости полета от нуля до 1/ п =  890 м/с, если степень подогрева газа  в ф о р 
сажной камере 7’ф / 7"/,, = 2 , 5 ,  а удельная тяга  на нефорсированном режиме 
при 1/ „ =  890 м/с равна 90 Нс/кг?

6. При увеличении температуры газа  перед турбиной Т Р Д Д Ф с м  от 1500
до 1700 К в условиях работы на земле при М„ =  0 и 7’ф =  const  степень по
нижения давления в сопле я с.ф увеличивается от 1,95 до 2/15. К ак  изменятся 
и чему будут равны скорость истечения газа  из сопла, удельная тяга  и удель
ный расход топлива при7ф = 1 7 0 0  К, если при Т*т = 1 5 0 0  К имеем: сс,ф =  
=  720 м/с, Суд.ф =  0,25 кг/Нч. Изменением массы рабочего тела в проточ
ной части двигателя пренебречь (vc = l ) .  Принять <?Ts =  const.

7. При увеличении температуры газа  перед турбиной Т Р Д Д Ф с м  от 1600
до 1900 К в высотных условиях работы (Т н =  216,5 К) при Мл = '2 ,3 5  и
7’ф =  const  степень понижения давления в сопле увеличивается от 27 до 43. 
К ак  изменятся и чему будут равны скорость истечения из сопла, удельная 
тяга  и удельный расход топлива при Т*г = 1 9 0 0  К, если при Т* = 1 6 0 0  К 
имеем: сс .ф =  1500 м/с, Суд.ф =  0,21 кг/Нч? Принять v c =  1.

8. Определить теоретически максимальную температуру газа  в ф о р с а ж 
ной камере Т Р Д Ф  при стехиометрическом сгорании топлива в ней ( ал  =  1) 
и соответствующую температуру газа  перед турбиной, если 7 „  =  28*8 К,
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степень подогрева газа в форсажной камере 7’ф / 7"* = 2 ,1 ,  а в турбине тем

пература уменьшается на Д 7 Г = 3 6 0  К.
9. Определить теоретически максимальную температуру газа перед тур

биной ТРД, соответствующую стехиометрическому сгоранию топлива в ос
новной камере ( а „ .с  =  1), если 74* = 2 5 0  К, а температура газа в турбине

уменьшается на Л 7Т = 2 5 0  К.
10. С увеличением степени двухконтурности Т Р Д Д Ф с м  от нуля до от =  2 

в условиях работы на земле ( р „ =  101,3 кПа) при Л,1„ =  0 и 7’ф =  const д а в 
ление на выходе из камеры смешения снижается от 1010 до 405 кПа.  К ак  
изменятся и чему будут равны скорость истечения газа  из сопла, удельная 
тяга  и удельный расход топлива при от =  2, если при от =  0 имеем: с 0.ф =  
=  1140 м/с, Суд.ф =  0,16 кг /Н -ч ?  Принять v c =  l и gTi  =  const.

11. Определить часовые расходы топлива через основную и форсажную  
камеры сгорания Т РД Д Ф см  в условиях работы на земле (Т н = 2 8 8  К) при 
степени двухконтурности те =  2, если т|г =  0,98; Т | г . ф  =  0,96, суммарный рас
ход воздуха через двигатель G a = 1 0 0  кг/с, температура Т ф = 2 0 0 0  К и рас
ход топлива через основную камеру сгорания GT при о т = 1  равен 4400 кг/ч.

12. С увеличением я* ТРДФ  от 7 до 10 в высотных условиях работы 

(Тн =  216,5 К) при Мп =  2,5 и Т* = c o n s t ,  7’ф =  const степень понижения 

давления в турбине я* увеличивается от 3,6 до 5,3. Как изменятся и чему 

будут равны удельная тяга и удельный расход топлива при я к =  10, если 

при Яд = 7  имеем: сс.ф =  1600 м/с? Принять 0 в х = О ,7 6 5 , стк.с =  0,96; фс =
=  0,98; т|г.ср =  0,95.

13. Определить удельный расход топлива ТРД ДФ см , если известны:

от =  2, Я уд.ф -  800 Н с/кг, 7’ф =  2000 К, Т*  =  288 К, q T =  0 ,0 2 5 , рг =  0 ,9 9 , 

т)г -ф = 0 ,8 8  и м' =  0 ,9 4 .

14. Определить суммарный часовой расход топлива через основную и 
форсажную камеры сгорания ТРД Д Ф см , если известны:

Gv =  100 кг/с, от =  2, 7’ф =  2000 К , 7* =  288 К, ? т =  0 ,0 2 5 , д , = 0 , 9 9 ,  

дг ф =  0 ,8 8  и vp =  0 ,9 4 .
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Г л а в а  10

Выбор параметров авиационных ГТД

П р о е к т и р о в а н и е  нового д в и г а т е л я  на ч ин ае тся  с выб ора  п а 
рам етр о в  рабочего  процесса  — 7Г т  и яв (в случа е  Т Р Д Д ) .  
Выбор п а р а м е т р о в  — б о л ь ш а я  и с л о ж н а я  на учно- техниче ска я  
пр об лем а,  к о т о р а я  до  сих пор н аход ит ся  в стадии ст ан ов лен ия  
и р а з в и т и я  [20, 26, 27, 39] ,  хотя  с ам ол ет ы  суще ст вую т у ж е  
более  ста лет.

Вы бору п а ра м етро в  предшествует  определение  их оп ти 
ма л ь н ы х  значений.  В ка че ств е  кр итерие в  опт им и за ци и не могут 
быть  пр иняты  кр итерии  эф фек тив но ст и д в и гате л я ,  р а с с м о т р е н 
ные в пре ды дущ их главах ,  т аки е  ка к  общий к. п. д. или у д е л ь 
ный расход топлива ,  т а к  к а к  д в и г а те л ь  яв л яе т с я  составной 
част ью  системы б ол ее  высокого ур овн я  — сам о л ет а ,  и обосно 
в а н н о  судить  об оп тим альн ос ти его п а р а м е т р о в  мо жн о только  
по сам ол ет ны м  кр и те р и ям  эффективности.

С а м о л е т  яв л яе т с я  слож но й системой,  поэтому его э ф ф е к т и в 
ность и качество  оце н ив ают ся  по ко мп лек су  критериев .  Гл. 10 
н а ч и н а е т с я  с перечня  кри териев ,  х а р а к т е р и з у ю щ и х  дозвуковой 
тран спо рт ны й самолет .  Д а л е е  а н а л и з и р у ю т с я  закон ом ер но сти  
изм ен ен ия  этих  кр ите ри ев  в зав ис и мо сти от  п а р а м е т р о в  р а б о 
чего процесса ,  р а с с м а т р и в а е т с я  методо логия  вы бора  п а р а м е т 
ров, описаны некоторые про бл емы ра зр або тк и д ви гате л я  и под 
ч ер кнута  необходимость  соз дан ия  системы а в т о м а т и з и р о в а н н о 
го п р о ек ти ровани я  ( С А П Р - Д ) .  П о с к о л ь к у  гл. 10 — з а к л ю ч и 
тель н ая ,  в ней осве щ аю тс я ,  кро ме  того, тенденции р а з в и т и я  
ав и ац и о н н ы х  дв и г а те л е й  по п а р а м е т р а м  рабочего  процесса,  
уд ел ьн ым  п а р а м е т р а м  и основным данным.

Л е т а т е л ь н ы е  ап п араты ,  пре дна зн ач енн ые  д л я  ра злич ны х ц е 
лей,  о ц ен и ваю тся  соответственно по ра зл и ч н ы м  кр и те ри ям  э ф 
фективности.  ( Н апр им ер,  одной из основных х а р а к т е р и с т и к  
в е р т о л е т а - к р а н а  яв л яе т с я  грузо по д ъе мно сть) .  П о э т о м у  оп ти
м и за ц и я  п а р а м е т р о в  д в и г а те л е й  ра зл и ч н ы х  л е т а т е л ь н ы х  а п п а 
рато в  имеет  свои особенности.  О п ти м и з а ц и я  у с л о ж н я е т с я  д л я  
дв и г а те л е й  многоце левых л е та т е л ь н ы х  а п п ар атов ,  п р е д н а з н а 
ченных д л я  исп ол ьз ован ия  в ш и ро ко м  д и а п а з о н е  дозв уко вых и 
св ерхз вуков ых  скоростей полета.  Тем не менее  с о в р е м е н н а я  
мето дология  вы б ор а  п а р а м е т р о в  Г Т Д  имеет  об щу ю основу,  к о 
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т о р а я  и будет  п р о и л л ю с тр и р о в а н а  на  пр и мере  Т Р Д Д ,  п р и м ен я 
емого на дозву ков ом транс по ртно м  самолете .

§  10.1. Критерии оптимизации параметров ГТД  
д озв ук ов ого  транспортного сам олета

П о л е тн ы й  цикл транспо ртног о  с а м о л ет а  состоит из уч астков  
взл ета ,  н аб ор а  высоты,  крейсерского  высотного полета ,  с н и ж е 
ния и посадки.  Критерии  эффек тивно сти сам ол ета  обычно р а с 
считываю т по п о к а з а т е л я м  (скорости и расходу  то пл ив а )  к р е й 
серского высотного полета  (как  наибол ее  п ро должи тельно го ) ,  
а вл ия ни е  други х уч астков  по лета  на у к а з а н н ы е  велич ины  у ч и 
тываю т внесением поправок:  средн етехническая  скорость по
л ета  меньше,  а средний часовой расхо д топли ва  б о л ь ш е  их 
зна че ний  в ус ловия х кре йс ерско го  полета ,  что о б ъ яс н яе тся  в 
основном вл ия ни ем  режимов '  в зл ета  и н а б о р а  высоты.  Эти по 
пр авки  увел ич ив аю тся  с умень ш ени ем  д альн ос ти  полета:  при 
L „ > 5 0 0 0  км они л е ж а т  в пр ед ел ах  5% ,  а при L ird 0 0 0  км 
могут п р е в ы ш а ть  20% [2; 38].

П р и  расчет е  те оретической дал ь н о с ти  по лета  влия ни ем  этих  
поп равок  прен ебр егают ,  т. е. считают,  что весь полет  проходит  
в рас ч е т н ы х  высотн ых  условиях  с постоянной скоростью V п. 
Кро ме  того, п р едпо лагает ся ,  что весь з а п а с  топли ва  на борту  
JIA полностью расходуется  в к р е й с ер с к о м  полете.  О п р е д е л е н 
ная  при т а к и х  д о п у щ ен и я х  д ал ь н о с т ь  полет а  существенно б о л ь 
ше ее ф акти чес ко го  значения ,  т а к  к а к  в д ей ствительно сти часть  
топлив а  (прим ерно  на 1 час  по лета )  остает ся  н е и з р а с х о д о в а н 
ной на борту  летательного '  а п п ар а т а .  (Она з а п а с а е т с я  на  с л у 
чай н еб л аго п р и я тн ы х  погодных условий в аэр оп орту  н а з н а ч е 
ния и возн икшей необходимости пе ре лета  в б л и ж а й ш и й  а э р о 
порт) .

Зд есь  приняты  ана лог ич ны е  допущ ени я,  а ф о р м у лы  к р и т е 
риев э ф ф ек тив но сти с а м о л ет а  приведены только д ля  а н а л и з а  
основных зако н ом ерн осте й изм ен ен ия  этих  критериев .

К рит ерии эф фек тив но сти дозвуко вого  тра нс по рт но го  с а м о 
лета ,  я в л я ю щ и е с я  од но вре менн о  кр и те р и ям и  оп тими зац ии п а 
р а м е тр о в  д ви гате ля ,  мо жн о р а з д е л и т ь  на четыре  группы: л е т 
но-технические,  кри тер ии  оп тим и за ци и по массе,  эн ергетические  
и экономические .

К  л е т н о - т е х н и ч е с к и м  к р и т е р и я м  оценки с а м о 
л е та  относятся  дал ь н о с ть  полета ,  м а к с и м а л ь н ы е  скорость  и в ы 
сота,  ско роподъемность ,  в зл етн ы е  и посад очн ые х а р а к т е р и с т и 
ки и т. п. Д л я  д а л ьн е го  транспортного самолета с з а д а н н о й  
ко м м ер ческ о й  н а г р у з к о й  одним  из важ нейш их  критериев я в л я 
ется дальность полета.
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Ёо многих с л уча ях  при опт им и заци и п а р а м е т р о в  д в и г а те л я  
д ал ь н о с т ь  полета  за д ае т с я ,  а поскольку  скорость пол ета  тоже 
з а д а н а ,  то по д ал ь н о сти  о п р ед ел яе тся  время  полета  /„ =  
=  /,„/36001/,,  (в час а х ) .

В ремя t п при з а д ан но й крейсерской тяге Р кр и известном 
Суд.кр опред еляет ,  в свою очередь,  потребн ую су м м ар н у ю  массу 
топлива  на борту летательного  апп ар ата :

М т =  Суд.кр Р к р / д п Д К т . с ,  (10.1)

где гдв — число двигателей на самолете;
к г. с — коэффициент, учитывающий увеличение массы топливной 

системы (по сравнению с массой топлива) за счет топ
ливных баков, системы трубопроводов и т. п., кт.с ^  
~  1,02. . .  1,05 [39].

С лед ов ательн о,  под М т по ни мается ,  строго говоря ,  масса топ
ливной системы,  кото рую  будем на з ы в а т ь  массой топлива.

И з  (10.1) следует,  что с у м м а р н а я  м асс а  топлива на лета- 
тел/, ном аппарате определяется  в основном совершенством  
двигателя  ( С УЛ) ,  взлетной массой  самолета, от которой зависит 
потребная тяга Р KPiAB, и дальностью ( в р ем ене м ) полета L„(t„).

К р и т е р и и  о п т и м и з а ц и и  п о  м а с с е  следуют из 
ур а в н е н и я  весового б а л а н с а  само лет а :

М о =  .VIпл -j- JV1 с.у -j— Мт -J- Мк.Н,

где  Мо — в з л е т н а я  масса  с н а р я ж е н н о г о  с ам олет а ,  а с л а га е м ы е  
в пра вой части  о з н а ч а ю т  соответственно массу  п л а н е р а ,  сил о
вой установки,  топл ив а  и коммер че ско й нагрузки.  В пра вую  
ч асть  этого ур а в н е н и я  с ледо вал о  бы ввести еще одно с л а г а е 
мое, х а р а к т е р и з у ю щ е е  массу оборудов ани я  и с н а р я ж е н и я  ЛКб.сн- 
Оно  д л я  простоты опущено,  а у к а з а н н а я  м а сса  отнесена к п л а 
неру М ПЛ и ко ммерче ско й н аг руз ке  М к.н-

Р а з д е л и м  левую и правую части ур авне ни я  на взлетную 
массу  и п р ед ста в и м  у р ав н ен и е  весового б а л а н с а  в отно сит ель
ном виде:

1 =  ЛГпд +  Мс.у +  Ж  +  Жс.н, (Ю .2)

И зве стны й авиа ци онн ый кон структор  В. Ф. Бо лохвитинов  
н а зв а л  у р ав н ен и е  весового б а л а н с а  у ра вн ен и ем  суще ствов ани я  
сам о л ет а  [39].  Он п о к а з а л ,  что во второй половине  XIX века  
не могли соз дат ь  самолет ,  т а к  к а к  не могли созд ат ь  силовую 
установку,  уд о вле тво р яю щ у ю  по массе этому уравнению.  О тно 
с ит ел ьн ая  м асса  конструк ции  п л а н е р а  с о с т а в л я л а  тогда 
М п л ^ О . б ,  масса  э к и п а ж а ,  топл ив а  и оборудования  была  равна  
0,1 от взл етной массы с ам ол ет а .  Следовательн о ,  относ ит ельн ая  
масса  силовой установки не могла  пре выш ать  0,4. Д в и г а те л ь  
такой массы,  который р а з в и в а л  бы потребн ую д л я  сам олет а
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тягу при том ур о в н е  р а з в и т и я  техники (дв иг ате ли были п а р о 
вые) ,  созд ат ь  не удав алось .

В на с т о я щ е е  врем я  а в и а ц и о н н а я  техн ик а  д остигла  высокого 
уровня  совершен ств а :  относ ит ельн ая  м асса  п л а н е р а  и силовой 
устан овки суще ственно  сни ж ены  и достигли значений Л1ПЛ =  
=  0,35 ... 0,4 (эти ци фр ы д а ю т с я  с учетом массы  о борудо ван и я  
и сн ар яж ен и я ;  масса конструкции пла не ра  состав ляет  п ри м ер 
но XU ч асть  от М 0),  Л4Су = 0 , 1 2  ... 0,15, что позвол ило  повысить  
относительну ю массу  топл ив а  и ко мме рч еск ую  на гр у зк у  до 
уровня  М т^ 0 , 3 5  и М к.н~ 0 , 1 5  [4, 39].

П о д ч ер кн ем , что сум м а относительных м усс  топлива и с и л о 
вой установки, непосредственно с в я за н н ы х  с двигат елем  MfT+cy, 
составляет о ко ло  5 0 % от взлетной м ассы  самолета. Поэтому  
эффективность двигателя р е ш а ю щ и м  образом  влияет на эф ф ек
тивность летательного аппарата.

И т ак,  мо жн о считать,  что в з л е т н а я  ма сса  с а м о л е т а  с к л а д ы 
ваетс я  из массы  п л а н е р а ,  ком мер ч еск ой на гру зк и и су мма рн ой 
массы топли ва  и силовой установки:

1 =  М ПЛ -j- /Ик.н “Ь ТИт+су. (10.2,а)
Увеличение  ком мерческой на грузк и при постоянной в з л е т 

ной массе или сни жение  взлетной массы при постоянной 
коммерческой нагру зк е  озн ачает  увеличение  рентабельности пе
ревозок (относительная  масса п л ане ра  и дально сть  полета  п ре д 
по лагаю тся  по ст оянны ми ) .  П о э т о м у  в з л е т н а я  м асса  и к о м м е р 
ческая  на грузк а  могут быть приняты в качестве  критериев  
эффективности при выборе па раметров  дв игателя .  Причем 
вз летн ая  масса  являе тся  ин тег ральны м показате лем,  аналогом 
мате ри аль н ы х з а т р а т  на создание  и эк сп л у ата ц и ю  самолета .

М а к с и м а л ь н а я  ко ммерч еск ая  нагрузк а  при М 0 =  cons t  или 
мин им альн ая  в зл етн ая  масса  при М к. н = cons t,  обеспечиваются  
при ми н им альн ом  значении суммарной  массы топлива  и с и л о 
вой установки.  П о э т о м у  в качестве критерия опт имизации п а 
раметров двигателя по массе целесо о б р а зн о  брать сум м арную  
м ассу  топлива и с и л о в о й  установки.

П р е д с т а в и м  с у м м а р н у ю  массу  в от но сит ельно м виде (в р а 
счете на единицу тяги д л я  условий крейсерского  по л е т а ) :

  М г  "г  ^ с . у  ' дв

1 s Р iк р  *ДВ

Откуда ,  с учетом (10.1),  получим

Ts =  Суд.кр t n Кт.с +  Тдв-кр Кс.у, (10.3)

где удв. кр — у д ел ь н а я  масса  д в и г а те л я  д л я  условий к р е й с ер 
ского- высотного  полета ;  

к су — коэффициент ,  уч ит ываю щи й увеличение массы 
силовой ус тано вки  по отно ш ен ию  к массе  двига-
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те ля  з а  счет мотогондолы,  входного  и выходного 
устройств  и пр., к с у =  1,4... 1,6 д л я  Т Р Д  и Т Р Д Д  

[ 3 9 ] .
Ко эф фициенты к-г.с и к с.у в расчетах  при опт имизации п а р а 
метров  д в и г а те л я  мо жн о пр и н и м ать  постоянными. П р е н е б р е г а я  
ими, получим

y s  ~  Суд.кр tn -J- удв.кр. ( 1 0 . 3 , а )

Из у ра вн ен и я  (10.3,а)  видно,  что при постоянном времени 
полета  /„ вел и ч и н а  определяется у д е л ь н ы м  расходом  
топлива  Суд Кр и уд е ль н о й  м ассой двигателя  удв.кр- Поэтому 
ее называют сум м арной  у д е ль н о й  массой топлива и двигателя  
[ 2 9 ] .

Э н е р г е т и ч е с к и е  к р и т е р и и  о п т и м и з а ц и и  х а 
ра к т е р и зу ю т  относ ительны е или абс олю тные з а т р а т ы  энергии. 
Энергия  потребля ется  на всех ст адиях  жизнен но го  ци кла  д в и 
гателя .  О д н а к о  м а к с и м а л ь н а я  д о л я  ее расход уе тся  в виде топ
ли в а  на эт ап е  эк спл уат ац ии .  П о э т о м у  энергет ическую  эффектив
ность в п ер во м  п р и б ли ж ен и и  можно характеризовать расходом  
топлива на 1 тонна-километр (1т . к м )  перевезенн ого  груза:

.- _ _ . .:>!_**-> _ _ п.'.
р  Щ1 f  Г *  р  Я* 1

уд.кр кр дв п уд.кр кр ДВ /1 А  /1\
Т . К М ------- ------------------------------------------------7---------- — - ~7------------------ °  (  1 U . 4 )

Л'ф.н /-П-10-6 М к.н Р п-1 0 -6 3600 v

С тр ем лен и е  к экономии  топл ив а  и повыш ени ю э ф ф е к т и в н о 
сти эк с п л у а та ц и и  с а м о л е т а  ве де т  к пос тоянному у слож не н ию  
д ви гате л ей  и к нео бходимости при мен ен ия  все более  эн ер го е м 
ких сплавов.  Вс ледствие  этого постоянно в о з р а с т аю т  з а т р а т ы  
энергии на стадии созд ан ия  двигател я .

Т а к и м  образом,  экон омия  топли ва  не р е ш а е т  пр об лемы  э к о 
номии энергии в целом.  П оэт ом у  р а з р а б а т ы в а ю т с я  и начин ают 
пр и меня ться  кри терии  энергопотреб лен ия ,  х а р а к т е р и з у ю щ и е  
з а т р а т ы  энергии (к а к  относительные,  т а к  и аб со лю тн ые)  на 
всех ст ад и я х  жи зн енн ог о  ц и к л а  дв игателя .

Э к о н о м и ч е с к и е  к р и т е р и и  о п т и м и з а ц и и  — 
это абсол ю тн ые  или относительны е з а т р а т ы  в рублях .  Н а и б о 
лее  об щи м критер ие м,  с по мощ ью которого у ч и тыв аю тс я  все 
за т р а т ы  на р а з р а б о т к у  S 0Kp, производст во  S ,  э к с п л у а та ц и ю  
S экс л е та т е л ь н о г о  а п п а р а т а  и его силовой установки,  а т а к ж е  
к а п и т а л ь н ы е  з а т р а т ы  на  с а м о лет но -двиг ател ьн ы й п а р к  и н а з е м 
ные сре дст ва  S Kan, яв л яе т с я  с т о и м о с т ь ж и з н е н н о г о  
ц и к л а  5ж.ц Л  А:

5 ж . ц  =  SoKp “Ь  5  - f-  Аэкс Snarr. ( 1 0 . 5 )

Все с л а г а е м ы е  пра вой части  этого рав е н с т в а  относятся  к а к  к 
л е та т е л ь н о м у  а п п ар ату ,  т а к  и к двигателю.

Д е т а л ь н ы й  расче т  всех расходов  за  ж и зн е н н ы й  цикл с а м о 
лета  и д в и г а т е л я  дост ат очн о сложен.  О стан о в и м ся  кра тко  
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только  на ориентировочной оценке стоимости жи зненного  ц и к 
л а  д в и г а те л я ,  ко т о р а я  осн овы вает ся  на  ин те гра льн ом  учете  
ра зл ич ны х расходов  и широко м использ ован ии их удельной сто
имости [19].

Так ,  стоимость  серийного д в и г а те л я

к а к  видно из формулы ,  о ц е н и в а е тс я  по его массе  Л4ДВ и у д е л ь 
ной стоимости 1 кг массы 5 УД. ко то ра я ,  в свою очередь ,  з а в и 
сит от удельного  веса удв (конструктивного совершенства  д в и 
г а т е л я ) .  С ум ен ьш ен ие м  удв Т Р Д ( Ф )  и Т Р Д Д ( Ф )  от 0,24 до 
0,12 величина  S ya. м в о з р а с т а е т  от  500 (700) до 900 
(1000) р у б /к г .  К р о м е  того, 5 ДВ существенно за в и с и т  от общего 
числа  серийных двиг ателей,  ко торы е п л а ни ру етс я  выпустить  
за  ж и зн енн ы й цикл всего п а р к а  самолетов .  Эта  за вис имо сть  
учитыва ется  коэффиц иенто м к 2, который сни жа ет ся  от 0,6 до 
0,3 при увеличении числа  д ви гател ей  на два  поряд ка  (от — 100 
до — 10000),  кг существенно сни жа етс я  при увеличении числа 
двига тел ей до двух-трех тысяч.

З а т р а т ы  на  р а з р а б о т к у  5 окр в к л ю ч а ю т  з а т р а т ы  на на уч ные  
ис следования ,  пр оекти рование ,  довод к у  и на  други е  опытно- 
констру кто рские  работы.  Они могут  оце н ив ать ся  по стоимости 
серийного  д виг ате ля ,  п р е в ы ш а я  ее б ол ее  чем на д в а  пор ядка .

З а т р а т ы  на э к с п л у а т а ц и ю  в к л ю ч а ю т  з а т р а т ы  на  те хниче 
ское о б с л у ж и в а н и е  S T.0, ремонт  S peM, а т а к ж е  з а т р а т ы  на топ
лива , м асла  и прочие  горюче-смазочные м а те р и а лы  5 ГСМ'

Величина 5 Т,0 оценивается как произведение ресурса т на удельные затраты 
в расчете на 1 час эксплуатации двигателя, 5 т.о =  х/1т.о. Удельные затраты 
на техническое обслуживание А т.0 зависят от типа двигателя и его размер
ности. С увеличением взлетной тяги Т Р Д (Ф ) и Т Р Д Д (Ф ) от 2000 до 
26000 даН  они почти линейно увеличиваются от 5 до  20 руб/ч f38]. Вели
чина Speii оценивается в долях от стоимости двигателя S peM =  (0 ,6 ...0 ,75)5ДВ, 
а 5 с м — по формуле

где 5 Уд.гсы =  0,08 руб/кг — удельная стоимость ГСМ [2]; т — ресурс дви
гателя, ч.

Если з а т р а т ы  на производство  и э к с п л у а т а ц и ю  д виг ате лей,  
ус тан овлен ны х  на  л е т а т е л ь н о м  ап п ар а т е ,  поделить  на его п р о 
изводительно сть  (при условии полной за грузк и Л А  на всех 
рейса х  за  ресурс  т ) , то получим ра сч етну ю с е б е с т о и м о с т ь  
п е р е в о з о к ,  руб . /т -км:

( 10.6 )

(10.7)

( 1 0 .8 )
М к.н Р’„ т З , 6 .Ю - 3
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Если к величине себестоимости прибавить капиталовложения S llan в рас
чете на 1 т. км, то получим так называемые п р и в е д е н н ы е  з а т р а т ы ,  
руб./т. км:

апо = а +
к а п . д в  г д в

(1 0 .9 )пр

Если стоимость жизненного цикла двигателей поделить на производитель
ность летательного аппарата, то получим приведенные затраты с учетом сто
имости о п ы т н о-к о н с т р у к т о р с к и х р а б о т ,  руб/т. км:

Из приведенных формул видно, что критерии оптимизации 
п ара метров  д ви гат ел я  в ы р а ж а ю т с я  через массу д ви гате л я  и 
топлива  или через комм ерче ску ю нагрузку,  макс им ум  которой, 
ка к  отмечалось ,  обеспечивается  при минима льной  суммарной 
массе топлива  и двигателя .  Существует, следовательно, связь  
всех  критериев оптимизации с сум м арной  у д е ль н о й  м ассой топ
л и в а  и двигателя  (в работ е  [20] эта связь получена в 
явном виде). П о э т о м у  ф у н к ц и я  y s =  / ( w * v, m , Т*, тс*) леж ит  
в о сн о ве  о п т и м и з а ц и и  п а р а м е т р о в  д ви га т ел я  по  лю бы м- к р и 
т ер и ям  эффективности с а м о  лета.

П оск ол ьк у  уз  зависит  от удельной массы двигателя ,  то в 
следующем п а р а г р а ф е  рассмотрена  зависимость  у дв от п а р а 
метров  рабочего процесса.

§  10.2. Зависимость удел ьн ого  веса авиационных ГТД  
от параметров рабочего п роцесса

У дельны м весом д в и г а т е л я  н а з ы в а ю т  отношение  его веса 
(силы тяж ести )  к тяге (гл. I).  П о д ел и в  ч ис лит ель  и з н а м е н а 
тель  ф о р м у лы  (1.8) на ра схо д  воздуха ,  получим

где рдв ■— у д ел ь н а я  масса  конструк ции  (масса  д в и г а те л я  в

Велич ина  Р уд х а р а к т е р и з у е т  т ерм од ин ами че ск ое  со вер ш ен ст 
во д в и г а те л я  (гл. 6) ,  а [хдв — его констру кти вно е  со ве р ш ен ст 
во, т. е. у д е л ь н ы й  вес  у дв являет ся интегральным параметром, 
характ еризую щ им  ка к  т ермодинамическое , так и конструктив
ное совершенство.

Тдв — g р.
( 10.11)

уд
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П о с к о л ь к у  тяга  д в и г а т е л я  завис и т  от внешних условий (в 
том чисде от высоты и скорости полета ,  т е м п е р а ту р ы  и д а в л е 
ния на р у ж н о го  в о зд у х а ) ,  а т а к ж е  от р е ж и м а  его работ ы ,  то и 
удельн ый вес за ви си т  от этих  условий.  Величиной,  х а р а к т е р и з у 
ющей двиг ате ль ,  принято  счи тать  уд ельны й вес удв, соответ ст ву
ющий вз л етн о м у  р е ж и м у  ра бо ты  в САУ па уровне  моря  ( # =  
=  0, М п =  0, £ = 9 , 8 1  м/с2). Только  д л я  этих условий он и р а с 
с м а тр и в а ет с я  в этом п а р а г р а ф е .

В ф о р м у лы  (1.8) и (10.12) входит  т а к  н а з ы в а е м а я  «сухая  
масса»  д в и гате л я .  П о н я т и е  «сухая  масса»  опр ед еляе тс я  ГО СТ ом  
( Г О С Т  17106— 71),  согласно кот ор ом у  в велич ину М ла не в х о 
дя т  м асса  воз д у х о за б о р н и к а ,  эл емент ов  р а с ш и р я ю щ ей с я  части 
сопла ,  р евер са  тяги,  а т а к ж е  ма сса  с а м о л ет н ы х  агрегатов ,  м а с 
л о б а к а  с маслом и т. п. Все перечисленные элементы ко н стр у к
ции вхо дят  в силовую устан о в к у  сам о л ет а ,  ко т о р а я  вк лю ча ет  
еще мот огондолу и не ко торые  системы.  П о э т о м у  масса  силовой 
установки существенно (в 1,5...2 ра за )  больш е массы д в и г а 
теля.

Су щ ест вуе т  д в а  способа  оп ределен ия  массы про ек тируемого  
двиг ате ля .  П е р в ы й  из них — ко н стр у к то р ск ая  п р о р а б о тк а  д в и 
г а т е л я  и выполн ен ие  его в ч ер т е ж а х ,  по котор ым вычи сл яю тся  
объем и масса  всех дета лей .  По ня тно ,  что на э т а п е  вы бора  п а 
раме тров ,  когда  р а с с ч и ты в а е т ся  больш ое  число в а р и а н т о в  д в и 
гател я ,  т ако й подход м о ж е т  при мен ять ся  ограниченно.

Второй способ —  интегральный .  В этом сл уча е  м асса  оп р е 
д ел яется  по ф о р м у л а м  в зави си мо сти от п а р а м е т р о в  рабочего  
процесса,  расх о да  возд уха  и не ко торых  других ф акто ров .  В 
н астоящ ее  вр е м я  име ется  неско льк о  м а те м а т и ч е ск и х  моделей 
массы [19, 31, 39].  Б ол ьш и н ст во  из них получено путем о б о б 
щен ия ф ак т и ч е с к о го  м а т е р и а л а  по массе  большого числа  в ы 
полненных двиг ате лей.  Тако й ст атистический а н а л и з  позволил 
ус тан овит ь  количе ст вен ную з ави си мо сть  массы от п а р а м е т р о в  
рабочего  процесса  д в и г а т е л я  и нек отор ых  други х фа кторов .

Расче тны е  способы опр еделени я  массы по своей сути — пр и 
бли же нн ые.  Точность  ра с че т а  по ним обычно не пр е в ы ш а е т  
± 1 0 % .  О д н ако  д л я  конкретного  семейства  дв и г а те л е й  точность 
м о ж е т  быть  по вы ш ена  за  счет уточнения  ко э фф иц ие нт ов  м а т е 
матической модели.  К роме  того, суще ствуют  более  д е т а л и з и р о 
ван н ые  м ате м а т и ч е ск и е  модели разн ой  сложности,  поз вол яю щие  
ра ссч и ты в а т ь  массу  д в и г а т е л я  по у з л а м  и эл ем ент ам ,  и за  счет 
этого повысить  точность ее опр ед елен ия .

Согласно (10.11), удельный вес удв зависит от удельной тяги 
и от удельной массы конструкции двигателя рдв. Как было пока
зано в гл. 6 и 7, удельная тяга зависит от параметров рабочего 
процесса (%v, т, 7%). Используя  материалы работы [31], рассмот
рим зависимость от этих параметров величины цдв, а затем удв.

С у в е л и ч е н и е м  nKS у д е л ь н а я  м асса  конструкции д в и 
гате ля  д о л ж н а  у в ели чи вать ся  вследст вие  увелич ени я  числа  сту-
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Рис. 10.1. Зависимость удельной массы конструкции 
Т Р Д (Д ) от эквивалентной степени повышения дав
ления

пеней ротора  и соответственно дли н ы  д ви гател я .  В работ е  [31] 
показано ,  что если д л я  Т Р Д Д  ввести понятие  эк вив алент ной  
степени пов ыш ени я д ав л е н и я

ТСк.з

К'— 1 к- 1

TTks; +  т (ltB 1)

к —1

а массу двигателя отнести к расходу воздуха через внутренний 
контур [хдв[ =  M AB/ G lt то зависимость [хдв1 =  /  (тс* э) оказывается 
единой для Т Р Д  и Т Р Д Д  (рис. 10.1). Из  рисунка следует,  что 
с увеличением tc*s или т  значение рдв1 увеличивается.

Удельная тяга по tc*s имеет пологий максимум (см. рис. 7.4, а), 
а реализованные в настоящее  время - Д  не намного превышают 
оптимальные (по удельной тяге) значения. Поэтому увеличение тс*,, 
сопровождается практически несущественным изменением удель
ной тяги, в результате чего удельный вес двигателя увеличивается 
в соответствии с изменением а ,^  дв1.

У д е л ь н а я  масса  конструкции Т Р Д Д  p AE =  M flB/ G s  св я з а н а  с 
Рдв 1 соотношением

У д в  —  У д  в [ / ( / Л  - у  1 ) .

С у в е л и ч е н и е м  т  у д ел ь н а я  м асса  конструкции цдв 
умень ша етс я  (рис. 10.2), т ак  к ак  соответственно во зр астае т  о б ъ 
ем н а р у ж н о г о  контура ,  у д ел ь н а я  ма сса  конструк ции  которого 
низка.  Особенно знач ит ел ьн ое  умень шени е  цдв в ди а п а з о н е  т  
от 0 до; 3 обусловлено,  кро ме  того, сн и же ни ем  числа  ступеней 
в е н т и л я то р а  (до единиц ы) ,  что  свя за но  с умен ьш ен ие м степе
ни по вы шен ия  д а в л е н и я  в нем. П р и  больш ей степени д в у х к о н 
турности вентилятор  остается одноступенчатым,  а число сту
пеней турбины в е н т и л я то р а  увелич ива етс я ,  вследстви е  чего 
умень шени е  цдв за м ед ляется .
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Рис. 10.2. Зависимость удельной массы конструкции 
Т Р Д Д  от степени двухконтурности

У д е л ь н а я  тяга при увеличении т  с н и ж а е тс я  (гл. 6).  В н а ч а 
ле (при не больши х степенях  двухко нтурнос ти)  п р е о б л а д а ю щ е е  
влиян ие  на  удв о к а з ы в а е т  цдв, а за т е м  (при б о ль ш их  т )  — 
с н и ж е н и е  Р уд. В р е з у л ь т ат е  удел ьн ый  вес д в и г а т е л я  по степени 
двухконтурности имеет минимум при т орt =  4...6 (рис. 10.3).

С у в е л и ч е н и е м  7'г у д е л ь н а я  ма сса  конструкции Т Р Д  
пр ак тически не изменяе тся ,  а ц дв Т Р Д Д  при постоянных тгкз 
и т  д а ж е  несколько  у в ел и ч и в аетс я  из-за  уве лич ени я  ч исл а  сту
пеней в е н т и л я то р а  и его турбины в связи с увелич ением  ст е 
пени пов ышени я д а в л е н и я  пв из условия  опт има льног о  р а с 
пределения  энергии ме ж д у  конту рами .  Од но врем ен но  зн а ч и т е л ь 
но в о з р а с т а е т  у д ел ь н а я  тяга  (гл. 7) ,  и это о к а з ы в а е т  п р е о б л а 
д а ю щ е е  в лия ни е  на удел ьн ый вес д в и гате л я :  с увеличением 7'г 
он с н и ж а е тс я  (см. рис. 10.3).

Удельный вес за ви си т  не только  от п а р а м е т р о в  рабочего  
процесса ,  но й о т  р а с х о д а  в о з д у х а ,  про ходящего  через  
д виг ате ль ,  т. е. от его- д и а м е т р а л ь н ы х  размеров .  Эту з а в и с и 
мость легко  оценить  при условии,  что с р а в н и в а е м ы е  двиг ате ли 
подобны.  В этом случа е  с измен ени ем  д и а м е т р а  п л о щ а д ь  вхо
да,  расх од  возд уха  и тяга из м ен яю тс я  про по рц ио н альн о D 2, а 
объем и ма сса  д в и г а т е л я  — про по рци он альн о D 3. П оэт ому

TdS

1,0

0,9

Рис. 10.3. Зависимость 
удельного веса от степени 0,8
двухконтурности и тем пе
ратуры газа перед турби- ^
ной при = 2 5  ' 1 2  3  4 5  6  7 т
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Рис. 10.4. Статистическая зависимость относи
тельного удельного веса турбокомпрессора (т =
=  0) от относительного расхода воздуха через 
двигатель

у д ел ь н а я  ма сса  д о л ж н а  изм ен ят ьс я  про по рци он альн о D  или G«’5.
Д е й с т в и т е л ь н а я  за вис и мо сть  удв от Ge (рис. 10.4), ко торая  

получена  статис тиче ским путем по р е з у л ь т а т а м  из мерени я  и 
о браб от ки  основных д а н н ы х  серийных двиг ате лей,  зн ач ительно  
от ли ча ется  от теоретической.  Н а  д в и г а те л я х  большой р а з м е р 
ности (Gei0 > 3 0 . . . 5 0  кг/с)  удв изм ен яе тся  фак ти че ск и пр о п о р ц и 

ональ но G 0/ 2- Н а  д в и г а т е л я х  средней р аз м ерно сти (G ei0 от 5 
до 30 кг/с) у Дв изм ен яе тся  несущественно,  а на м а л о р а з м ер н ы х  
(Gei0 С 3 . . . 5  кг/с) с уме ньш ени ем  р а с х о да  во зд ух а  удельн ый 
вес д а ж е  увеличива етс я .  Это о бъяс н яе тся  тем, что при и з м е н е 
нии д и а м е т р а  д в и г а т е л я  условие  подобия  д е т а л е й  и узлов  не 
вы д ер ж и в а е т ся .  Н а п р и м е р ,  от но сит ельн ая  т о лщ и н а  лопа ток ,  
стенок и других д е т а л е й  с у мень ш ени ем  д и а м е т р а  обычно у в е 
личивается ,  а при G ei0 < 3  кг/с весьма ма л ы е  р а з м е р ы  ( тол 
щины)  многих дет алей,  котор ые  ди кт ую тся  ус ловия м и подобия,  
не могут быть в ы д е р ж а н ы  по технологическим причинам.

Удельный вес зависит,  конечно,  и от н азн ач ен и я  дв ига тел я .  
Так ,  двиг ате ль ,  пр е д н а зн а ч е н н ы й  д л я  полет а  с числом М п =  3, 
х а р а к т е р и з у е т с я  величиной удв на 7... 10% большей,  чем д в и г а 
тель,  ра ссчи тан н ый на  пр им ене ние  при скоростях  полета ,  соо т
ветств ую щих числу М п =  2 [31] .

Будучи ин те гр а л ь н ы м  п а р а м е т р о м ,  удельный вес завис ит  от 
многих других  факторов .  О н  о т р а ж а е т  уровень  р азв и ти я  д в и 
гателей и непрерывно с ни ж аетс я  по годам.  Н а  рис. 10.5 п о к а 
з а н а  у д ел ь н а я  м асса  конструкции,  о т р а ж а ю щ а я  изменение  
удельного  веса.  С о вер ш ен ств о ван и е  д ви гате л ей  по удельному 
весу носит комплек сны й х а р а к т е р .  В перспективе  следует  о ж и 
д а т ь  д ал ь н е й ш ее  сн и же ни е  удв (см. § 10.5).
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Рис. 10.5. Снижение удельной массы 
конструкции турбокомпрессоров
(т  =  0) по мере развития авиацион-

то то то г ных ГТД

§ 10.3. Основные закономерности  
оптимизации параметров ГТД  
по самолетны м критериям эф ф ективности

К а к  отмечалось ,  с ам о л ет н ы е  кри терии  оп тим из аци и п а р а 
метров  д в и г а т е л я  в зн ач ительно й степени з авис ят  от  с у м м а р 
ной уд ельной массы топли ва  и д в и гате л я ,  ко т о р а я  в соответ ст 
вии с форм улой (10.3) при зад ан но м времени (дальности)  по
лета  опр ед еляет ся  величинами Суд.Кр и у дв.кр, а следовательно,  
и п а р а м е т р а м и  рабочего  процесса.  П о э т о м у  н а х о ж де н и е  м а к с и 
мумов или минимумов критериев  эф фективности самолета ,  в з а 
висимости от п ар ам етр о в  рабочего  процесса,  связано с м ини
миза ци ей функции у? =  /  (ttkS, т, Т г, тгв). За к о н о м е р н о с т и  ми н и 
миза ци и этой функции,  а т а к ж е  опт им и за ци и п а р а м е т р о в  д в и 
гат еля  по другим  кр и те ри ям  эф фек тив но сти сам о л ет а  получены 
и и з л о ж е н ы  в р а б о т е  [20].  Р а с с м о тр и м  их.

10.3.1. Закономерности минимизации  
суммарной удельной массы уд 
в зависимости от параметров рабочего процесса

Проанализируем зависимость у„ вначале от при m =  const ,  

Т г =  const ,  а затем от двух переменных — ъку и m  при их неза
висимом изменении и Т т =  const.  При этом тг„ рассматривается 
к а к  з а в и с и м а я  п е рем енн ая  и о п р ед ел яе тся  из условия  опти-
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Р и с .  10.6.  Зависимость суммарной удельной массы топлива и 
двигателя от для ТРДД (Т г =  1400, nt =  б , t n =  6 ч, 
Я  =  11 км, Мп - 0 , 8 5 )

малытого рас п р е д ел е н и я  энергии м е ж д у  к он ту рам и Т Р Д Д .  П о 
тери в у з л а х  у ч ит ываю тс я  к. п. д. и ко э фф иц ие нт ам и,  которые 
п р ед п о л агаю тся  пос тоянн ыми или из м ен яю тс я  в соответствии с 
р еко м ен д ац и ям и ,  и з л о ж е н н ы м и  в гл. 8. Внешние условия  со 
х р ан яю тся  постоянными и соответствуют услови ям  к р е й сер ск о
го' высотного  по лета  дозвуко вого  с а м о л ет а  ( # = 1 1  км, М п =  
= 0,8).

С увеличением n*s в диапазоне значений, представляющих 
практический интерес, удельный расход топлива уменьшается (гл. 7), 
а удельная масса двигателя увеличивается (§ 10.2). Преобладаю
щее  влияние на у? оказывает вначале первый фактор (Суд.крД), 
а затем второй ( у д в .к р ) -  Противоположное влияние этих двух ф а к 
торов приводит к образованию минимума функции по n:*s 
(рис. 10.6). Причем оптимальная степень повышения давления 
тс* opt соответствующая минимальному значению существенно 
меньше экономической степени повышения давления -* ЭК; соответ
ствующей минимальному значению удельного расхода топлива 
С Уд (сравните рис. 10.6* и 7.3, в), что обусловлено влиянием вто
рого фактора.

Подчеркнем,  что значение -* o [ ) t зависит от значимости пер
вого и второго факторов — слагаемых в формуле (10.3). Если зна
чимость первого фактора повышается (увеличивается С уд.Кр или t n),
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то соответственно увеличивается тс*о И, наоборот, повышение 
значимости второго фактора (тдв.кр) ведет к уменьшению тс* t 

Как следует из рис. 10.6, суммарная удельная масса j s по тс*,,— 
весьма пологая кривая. Поэтому при отклонении у„ от минималь
ного значения на небольшую величину, например на 1 %, степень 
повышения давления tc*s отклоняется от оптимального значения 
на 2 0 . . . 3 0 % .  Следовательно,  практ ическом )) м и н и м у м у  y s со 
ответствует б о л ь ш о й  д и а п а з о н  з н а ч е н и й  Лтс*нв , который н а 
зывают д и а п а з о н о м  наивы  г о д н е й ш и х  з н а ч е н и й  ст епени  п о 
в ы ш е н и я  д а в л е н и я  к о м п р е с с о р а  [20].

Аналогично изменяется т„ и по m  при постоянных тс* и Т'[* Ь 1 къ Г,
т. е. функция имеет пологий минимум. Минимуму функции y s 
соответствует оптимальная степень двухконтурности /?zopt T, а прак
тическому минимуму — диапазон наивыгоднейших степеней д вух
контурности бт нв.

Суммарная удельная масса топлива и двигателя  как функция 
двух переменных ц\. = / ( t c * v, ш) представляет собой поверхность 
(рис. 10.7), весьма полотую в области минимума у„ Если отсту
пить от минимума, например, на 1% и провести плоскость, пер
пендикулярную оси г,  то пересечение плоскости с поверхностью 
даст область (эллипс) сочетаний тс*,, и т, в которой обеспечивается 
практический минимум ~у, — область наивыгоднейших тс*т и т.

И т а к ,  м и н и м у м  ф у н к ц и и  у% практически обеспечивается  
при и зм е н е н и и  кк1 и m  в широком, д и а п а зо н е  н а и в ы г о д н е й 
ш их  зн ачен ий .  Эта важ ная особенность ф у н к ц и и  облегчает з а 
дачу вы бора  параметров в процессе проект ирования двигателя, 
так к а к  позволяет  «ли ц у ,  п р и н и м а ю щ е м у  реш ения» , учесть р яд  
д р у г и х  факторов, таких, н априм ер ,  к а к  и м е ю щ и й ся  за д ел ,  в о з 
можности и сп о л ь з о в а н и я  доведенн ого  газогенератора и у н и ф и 
кации  у зл о в ,  сроки  доводки , необходим ы е затраты и т. д.

10.3.2. Зависимость области  
наивыгоднейших параметров 
от различных факторов

Как отмечалось в § 10.1, условию Tv =  Ту- min соответствует 
минимальная взлетная масса при М к.п =  const  или максимальная 
коммерческая нагрузка при yV!0= c o n s t .  Поэтому области наивыгод
нейших параметров, определенные из условия обеспечения Yj,mIn 
удовлетворяют также условию обеспечения M omin или М к нтах_ 
Кроме того, закономерности минимизации функции у „ = / ( т с * , , ,  m) 
относятся и к оптимизации параметров ГТ Д по другим критериям 
эффективности самолета (С т.км, а ,  5 Ж.Ц), поскольку эти критерии 
в значительной степени зависят от
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Р и с .  10.7.  Область наивыгоднейших параметров л;*,, и  т,  соот

ветствующая практическому минимуму функции ' ( , . = / (уд ,., т)  

при 7"’ =  const, tn =  const

Так,  на зав исимость  себестоимости перевозки 1 т. км груза  
от па ра мет ро в  рабочего  процесса  о п р ед ел яю щ ее  влия ни е  о к а 
зы вает  стоимость топлива  5 Т и дв иг ате ля  5 ДВ. По существу,  это 
те ж е  два  фак то ра ,  которые опр еделяю т  минимум y s 
по 7i*v, но в их стоимостном выражении. Поэтому себестоимость а 
имеет минимум по ir*s Однако оптимальное значение степени по
вышения давления компрессора тс* о, соответствующее миниму
му себестоимости, меньше тс* Это связано с тем, что стои
мость 1 кг массы двигателя  на ~ 4  порядка выше стоимости 1 кг 
топлива, и хотя расходы на двигатель,  в отличие от расходов 
на топливо, амортизируются не за один полет, а в течение ресур
са, значимость второго фактора повышается с переходом от кри
терия у,, к а,  что и приводит к снижению ^*opta

Функция а ,  как и ys , имеет пологий минимум по тс*.а и т 

при r r = c o n s t ,  а практическому минимуму функции а = / ( т г *KS, т) 
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соответствует область (эллипс) наивыгоднейших значений Д ^ нв 
и Дшнв.

Таким образом,  с переходом  от оптимизации параметров по  
массе  (у а )  к опт имизации их  по себестоимости (а )  опт ималь
ные параметры и соответственно области н а и в ы г о д н е й ш и х  п а 
раметров уменьш аются, так к а к  значимость двигателя в стои
мостном вы раж ении увеличивает ся  по ср а внен и ю  со зн а чи м о 
стью топлива.

С переходом  от оптимизации по массе к оптимизации
по  э н е р г е т и ч е с к и м  к р и т е р и я м  (например, по Ст.км) о п т и м а л ь 
н ы е  парам ет ры  ^*optc и moptc и соответственно област и н а и 
вы го д н е й ш и х  параметров, наоборот, повышаются  вследствие  
увеличен ия  зн ач имо ст и первого  (топливного)  ф а к т о р а ,  т а к  к ак  
б о л ь ш а я  часть  энергии,  пот ре бл яемой  за ж и зн е н н ы й  цикл д в и 
гател я ,  к а к  отмечалось ,  расходуется  в виде топлива  в проц ес 
се его эксплуатации.

Р е з у л ь т а ты  сравнения  оп ти мал ьн ых  па рам етров  и соответ
ственно об ла с т е й  наи вы год не йш их  па р а м е т р о в ,  определен ных  
для  р азл и чн ы х  критер ие в  оптими зац ии ,  п о к а з а н ы  на  рис. 10.8.

Р и с .  10.8. Зависимость оптимальных параметров 0p{Sopt , 
m opt ) и соответствующих им областей наивыгоднейших 
значений РкР и m  Т Р Д Д  (7"(.кр =  1240 К, Н  =  11 км,
МП -0 ,8 )  от критериев оптимизации:-------------д, ; ------------- а\
—  —  — — Ст.км; —  • —  • — — Суд [19]
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Рис. 10.9. Зависимость областей наивыгоднейших пара
метров Т Р Д Д  от температуры газа перед турбиной при 
Н =  11 км, Мц =  0,8 (рассчитана В. С. 'Кузьмичевым)

Н а  рисунке  приведены п а р а м е т р ы  т  и ~,<е, опре делен ные  из 
условия  обеспечения  мин им ал ьн ог о  удельного  ра схо да  топлива .  
Из  ри сунка  видно,  что н а и вы го д н е й ш и е  параметры, соответст
вую щ и е  лю б ы м  критериям эффективности самолета a, уд, С,- км, 
существенно м еньш е н а и вы го д н е й ш и х  параметров, соответству
ю щ и х  критерию эффективности двигат еля  Суд.

О п т и м и за ц и я  п а р а м е т р о в  пк5: и m в ы п о л н я л а с ь  при у с л о 
вии постоянной т е м п е р а ту р ы  газа  перед  турбиной.  С у в е л и ч е 
нием Тг (в д и а п а з о н е  пр и м ен яем ы х  в н астоя щ ее  время  м а к с и 
м альн ы х  значений)  удельн ый ра сх од  топли ва  по выш аетс я  или 
из мен яет ся  несущественно,  а уд ел ь н ая  масса  д в и г а те л я  с н и ж а 
ется.  П о э т о м у  зн ач им ост ь  первого  ф а к т о р а  — сл а га е м о е  в ф о р 
муле  (10.3) — увеличива етс я ,  а второго  — у м ен ьш ается ,  
вследствие чего оптим альны е пар аметры,  и соответственно 
области  наи выгоднейших параме тров ,  увеличива ютс я  (рис. 
10.9).

Аналогичное  вл ия ни е  на опт и м а л ь н ы е  п а р а м е т р ы  и области  
на ив ыгоднейш их п а р а м е т р о в  о к а з ы в а е т  время  (дальность)  по
л ета  само лет а .  С увелич ением  t n( L n)  увел ич ив аетс я  пр о и зв е д е 
ние Суд. кр/„, т. е. по выш аетс я  зн ач им ость  первого ф а к т о р а  в 
ф о р м у ле  (10.3),  что и ведет  к увеличению о п ти м альн ы х п а р а 
метров.

Т аким  образом , опт имальные параметры  nKOpt и m 0Pt и 
области их  н а и вы го д н е й ш и х  сочетаний существенно зависят от 
критериев оптимизации, температуры га за  перед  турбиной и 
вр ем ен и  (дальност и) полета самолета. П о э т о м у  при вы боре  п а 
рам етр ов  д в и г а т е л я  перечисленны е ф ак т о р ы  д о л ж н ы  быть обос 
нованы и р а н ж и ро ван ы ,  исходя из нар однохозяйственной з а д а 
чи, д ля  вы пол нен ия которой прое кти руетс я  л е та т е л ь н ы й  а п п а 
рат,  или из ТТТ, п р е д ъ я в л я е м ы х  к нему.
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§  10.4. М етодология выбора параметров  
и некоторы е проблемы разработки ГТД. 
Н еобходим ость создан и я  САП Р-Д

Выбор п а р а м е т р о в  и пос ледую щ ее  про ек ти ро вани е  узлов до 
последнего'  времени пр ои зво дилис ь  из ус ловия  обеспечения з а 
дан н ы х знач ени й тяги и удельного  расх о да  топл ива  с учетом 
ограничений по г а б а р и т а м  и массе,  т. е. по кр и те р и ям  д в и г а 
теля.  В пос ледние  годы п р ед ст ав л ен и е  о пр оекти ров ании д в и 
г ате л я  к а к  о процессе,  и зо ли ро ван но м  от сам о л ет а ,  корен ным  
о браз ом  изменилось.  В современном пр едстав лении пр о ек ти р о 
вани е  д в и г а те л я  д о л ж н о  вы по лня тьс я  по кр и те ри ям  э ф ф е к т и в 
ности с а м о л ет а  па всех трех уровнях  (рис. 10.10): нулевом
(выбор п а р а м е т р о в ) ,  первом (пр ое кти ро ван ие  узлов)  и втором 
(п роек ти ров ан ие  д е т а л е й ) .

В этом п а р а г р а ф е  будут  и з л о ж е н ы  методология  вы бор а  п а 
р ам етр о в  на нулевом уровне  п р о е к ти ровани я  (10.4.1) и" н е к о 
торые пр облем ы  р а з р а б о т к и  д в и г а те л я  (10.4.2),  котор ые  обус
лов ил и необходимость  созд ан ия  системы авт о ма т и зи р о в а н н о го  
про ек ти ро вани я  д в и г а те л я  ( С А П Р - Д ) .

10.4.1. Методология выбора параметров
на нулевом уровне проектирования

Нулевой  уровень  пр оек ти рова ни я  н ач ин аетс я  с ф о р м у л и р о 
вания  на ро днохо зяйст венно й з а д ач и  и р а з р а б о т к и  идеологии 
з а к л а д к и  д в и г а те л я  (эти вопросы будут  за тр о н у ты  в сл е д у 
ющем р а з д е л е ) .  Г л а в н о е  его содерж ание  — расчеты по опти
м и за ц и и  парамет ров двигателя, которые вклю чаю т  з а в я з к у  са 
молета и двигателя и о п р ед елен и е  области ком пром иссного  
реш ения.  А за ка н чи ва ется  он выбором 2— 3-х вариа нт ов  д в и г а 
теля ,  прое ктн ым т ер мо газо д и н ам и ч еск и м  расче том и о п р е д е л е 
нием основных ра зм е р о в  их проточной части,  соста влени ем  
описания  (прототипа)  дв иг ате ля  и выдачей технического з а 
дан и я  на про ек ти рова ни е  узлов.

З а в я з к а  с а м о л ет а  и д в и г а те л я  про изводится  с целью оп р е 
деле ния  их основных р а зм еров  и массы.  В про стейшем случае,  
когда з а д а н о  соотношение  м е ж д у  крейсерской и взлетной т я 
гой Р кр =  Ркр/Ро и вз летн ая  тяговооруж енн ость  rB3 =  P 0/ g M 0 
(отношение  взл етной тяги д в и г а т е л я  к взл етн ом у  весу с а м о л е 
т а ) ,  котор ые  из м ен яю тс я  в узких пре де лах ,  з а в я з к а  м ож ет  
быть вы по лне н а  в следую щей по след овате льнос ти  [20].

— Формулируется задача оптимизации параметров рабочего 
процесса, например: и m  оптимизируются по критериям эффек
тивности самолета (по себестоимости перевозки 1 т. к м —а, взлет
ной массе М 0, расходу топлива на 1 т. км — С т.км), лв рассчиты-
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вается из условия наивыгоднейшего распределения энергии между  
контурами Т Р Д Д ,  а Т \  задается как величина, характеризующая 
уровень технического совершенства.

— П од го т а в л и в а е т ся  исходная  прое ктн ая  доку мент аци я  по са 
молету  (масса  ко ммерче ско й нагрузки  М к.„, дал ь н о с ть  полета 
L„, от но сит ельн ая  масса  п л а н е р а  М пл, высота  полета  Н, число 
М п и т. д.) и по д в и г а те л ю  (число дв и г а те л е й  на сам олете  
гдв, ресурс т, все к. п. д. и к оэ фф иц ие нт ы  потерь,  х а р а к т е р и з у 
ющие потери в узлах ,  к оэ фф иц ие нт  внешнего  сопротивления  
Сх, ко эффициент ы,  х а р а к т е р и з у ю щ и е  отбор возд уха  на о х л а ж 
дение элементов  д в и г а те л я  и т. д.) и оц ен ив аю тся  вероятные 
д и а п а з о н ы  из менен ия  исходных данных.  З а д а ю т с я ,  кро ме  того, 
на ч а ль н ы е  ограничения:  по м а к с и м а л ь н о  допустимой т е м п е р а 
туре г а з а  перед турбиной на взлетно м р е ж и м е  7ф0 7 Д тах > 
по шуму,  по т о к с и ч н о с т и  выхлопа  и пр.

— Вып олня ется  проектный тер мо газо д и н ам и ческ и й  расчет  
д в и г а те л я  д ля  условий дли тельн ого  крейсерского  высотного  по
лета  при Ge~  1 кг/с и при приняты х соч ета ни ях  я Д  и пг (см. 
гл. 8).

— В первом п р и ближ ен ии  пр и ним ается ,  что п л о щ а д ь  входа  
в компрессор  FBX р ав н а ,  напр име р,  1 м2, и д л я  этого условия  
о п р ед ел яю тс я  расхо д возд уха  через  дви гател ь ,  п л о щ а ди  х а 
р ак тер н ы х  проходных сечений, а т а к ж е  соответс твующ ие з н а 
чения тяги и р а с х о да  топлива .  К р о м е  того, по ф о р м у ле  (10.1) 
вычисляет ся  по тре бн ая  масса  топли ва  М т из условия  обесп е
чения за д ан н о й  дал ьн ос ти  полета.

— В ы чи сляет ся  по требн ая  в з л е т н а я  тяга из условия  об ес 
печения  з а дан но го  соотношения тяг  Р КР и полученного  при т е р 
м ог азо ди на мич еск ом  расчет е  зн ачени я  Р кр. Д а л е е  о п р е д е л яю т 
ся т е м п е р а т у р а  7Д,  ра сх од  воздуха  и п а р а м е т р ы  рабочего  
процесса  на взл етн ом  ре жиме,  соответс тв ующ ие этой тяге.  
П р и  этом следует  иметь  в виду,  что п л о щ а ди  х а р а к т е р н ы х  се
чений расс чи ты ваемог о  в а р и а н т а  д в и г а те л я  я в л яю тся  в е лич и
нами з а д ан н ы м и ,  поскольку  они оп ределен ы услов ия ми д л и 
тельного  крейсерского  р е ж и м а .  П о эт о м у  пер ечисленные п а р а 
метры за тр у д н и тел ьн о  р а ссч и та ть  по методике  проектного  т е р 
могазодинамическ ого  расчета .  В этих случая х  п ара м етры  
рабочего  процесса,  соответствующие взл етному режиму,  о п реде 
ляю тся  из условия  совместной р а бо ты  узлов д в и г а те л я  (по 
методике  р асче та  х а р а к т е р и с т и к  д виг ате ля ,  к от орая  и з л а г а е т 
ся в четвертой части курса  «Теория  В Р Д » ) ,

— Р а с с ч и ты в а е т с я  масса  д в и г а те л я  и, следователь но,  м а с 
са силовой уст ано вки  по ф о р м у ла м ,  приведенным,  нап рим ер ,  в 
[19, 31, 39],  в зависи мости от п а р а м е т р о в  рабочего  процесса  
и расх о да  возд уха  на в злетн ом  режи ме .  О п р ед ел яется  с у м м а р 
ная м асса  топли ва  и двигателя .

— В ы чис ляе тся  в з л е т н а я  м асса  с а м о л ет а  по за д ан н о й  тяго- 
вооруженности и полученному значению Р о. На  основании урав-
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нения весового б а л а н с а  с а м о л ет а  (10.2) опр ед еляе тся  масса  
коммер че ско й на грузк и М к.н, соответ ствую щ ая  произвольно 
принятой п л о щ а ди  F BX.

— Д а л е е  методом пос ледова тельн ы х пр и бл и ж ен и й  п одби 
раетс я  п л о щ а д ь  F вх из условия  ра в е н с т в а  полученного и з а д а н 
ного зна чений комме рч еск ой нагрузки.  В процессе  подбора  
удельны е п а р а м е т р ы  д в и г а т е л я  не изм еняются ,  т а к  к а к  посто
янны п а р а м е т р ы  рабочего  процесса ,  а ра схо ды  воздуха  и топ 
ли в а  через  двиг ате ль ,  тяга в земны х и высотных ус ловия х по
л е та  и зм ен яю тся  пр оп орциона льн о п лощ ади  входа  в к о м п р ес
сор. Т а к  ж е  изм ен яе тся  и с у м м а р н а я  масса  топли ва  на борту  
самолета ,  а масса дв иг ате ля  рассчитывается ,  к ак  было у к а 
зано.

В  результате такого подбора определяют ся п л о щ а д и  сече
ний, хар а кт ер и зую щ и е  р а зм ер ы  двигателя, его масса, а также 
взлет ная масса самолета, удовлет воряю щ ие у с л о в и ю  задан ной  
ко м м ер ч еск о й  н а г р у з к и  и дальности полета. В  этом и з а к л ю ч а 
ется з а в я з к а  самолета и двигателя.

Д л я  опр ед елен ия  области  компром исс ов  и вы бора  ко м п р о 
миссного решен ия ра с с чи ты в а ю т с я  критери и оп тим из аци и а и 
Ст.км (один из принятых критериев  — М 0 определен в п р о 
цессе з а в я з к и  с а м о л ет а  и д в и г а т е л я ) ,  см. § 10.1. З а в я з к а  с а 
мо лета  и д в и г а те л я  и пос ледующ ий расчет  кр ите ри ев  э ф ф е к 
тивности в ы по лня ю тс я  д л я  всех в ы б р ан н ы х  сочетаний оп ти м и 
зир уе мы х  п а р а м е т р о в  ( t:ks, m ) . П о  р е з у л ь т а т а м  этих р а с ч е 
тов опр еделяю тс я  о п т и м а л ь н ы е  п а р а м е т р ы  рабоч его  процесса  
^Kopt и moPt по к а ж д о м у  кр и тер и ю эф фек тивно сти и соответ
ств ующ ие им обла сти  на и выгодн ей ших  п а р а м е т р о в  Д^к.нв и 
А/Пнв (см. рис. 10.8). Пер есече ни е  их о б раз ует  о б л а с т ь  
к о м п р о м и с с о в  (рис. 10.11),  т. е. обла сть  пар аметров ,  
уд о влетво р яю щ и х  (с опр еделенной точностью)  всем переч ис
л енн ы м к ри те ри ям  [20].

Н а  эту о б ласть  н а к л а д ы в а ю т с я  за д а н н ы е  ограничени я  по 
темп ературе  Т'Го и г а ба р и та м  дв игателя ,  по времени его созда-

Рис. 1 0 . i l .  Область комп
ромиссов с ограничениями: 
1 — по габаритам двигате^ 
ля; 2 — по шуму; 3 — по 
температуре 7 ф 0; 4 — по 
токсичности выхлопа; 5  —  
по времени создания двига-

  теля; 6  — область, свобод-
f n  пая от ограничений
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ния, по ш у м у  и токсичности вы хлопа  и т. д., д л я  чего необ хо
димо рассчитать  эти пок азатели.  В области  свободной от ог 
раничений вы б и р аю тся  2...3 в а р и а н т а  сочетаний па р а м е т р о в  
рабо ч его  процесса  (компромиссного  решен ия)  д л я  п ос леду 
ющего более  дет альн ого  их исследования .

Вып ол ня ется  уточненный проектный т е р м о г а з о д и н ам и ч е 
ский расчет  этих  в а р и а н т о в  дв иг ате лей и прое кти руется  их 
проточная  часть. Сог ласо вы ваю тс я  турби на  и компрессор;  оп 
реде ляютс я  о к р у ж н ы е  скорости,  д и а м е тр а л ь н ы е  ра зм е р ы  и 
число ступеней.

П о  р е з у л ь т а т а м  этих  расчетов  составляется  описание  
(портрет или прототип)  дв иг ат ел я  д л я  выдачи технического з а 
дан ия  на про ек тирование  узлов  и д л я  следующего — первого 
уровня  проектирования.

10.4.2. Некоторые проблемы разработки двигателя.
Значение САП Р-Д

П р о б л е м ы  р а з р а б о т к и  д в и г а т е л я  воз ни ка ю т  у ж е  на стадии 
ф ор м ул и ро вани я  нар однохозяйственной з адач и  и разр або тк и 
идеологии з а к л а д к и  двиг ате ля .  П р и  ф о р м у ли р о в а н и и  народно-  
хозяйственной з а д ач и  з а д а е т с я  тип пр оекти руе мого  л е т а т е л ь 
ного а п п а р а т а  (на пример,  дозв уко вой тран спо рт ны й сам о л ет ) ,  
масса  его ком мерческой на грузк и М к.н, д ал ь н о с ть  полет а  Ь„ 
и условия  баз ир ов ани я .  П р о е к т и р у е м ы й  с ам ол ет  вступит  в 
строй примерно через д ес яти л ет и е  и будет  эк сп л у а ти р о в а ть с я  
в течение еще примерно двух  десятиле тий,  поэтому о босн ован
но н азн ач и ть  перечисленные величины нельзя  без прогнозной 
оценки перспектив развит ия  транс пор та  и других отраслей н а 
родного хозяйства ,  а т а к ж е  разл ичных  регионов страны на б л и 
ж а й ш и е  два. . . три десят ил етия .  Возникает ,  следо вательно,  
п р о б ле м а  вы бора  и о б о сн о ва н и я  х а р а кт ер и зую щ и х  самолет в е 
л и ч и н  (А1к.н, L„ и др.) .

П о д  и д е о л о г и е й  з а к л а д к и  двигат еля понимают вы бор  соот
н о ш е н и я  меж ду у р о в н е м  его технического совершенства, сро 
кам и  с о зд а н и я  и н еоб ход им ы м  ф ина нси р о ва н и ем .  Уровень  те х 
нического совершен ства  в основном ха р а к т е р и з у ю т :  м а к с и м а л ь 
ная  т е м п е р а ту р а  T t tmax, п ри м ен яем ы е  м а те р и а лы ,  технология  
процесса  про из водства ,  на гру ж ен но сть  ступеней ко мп рессор а  и 
турбины,  уровень  потерь в у з л а х  и эл е м е н т а х  д в и г а те л я  ( з н а 
чения  к. п. д. узлов  и коэ фф ициентов  потерь)  и т. п. В ы бор  
п р а в и л ь н о го  соотношения  — о д н а  из н а и б о ле е  слож ны х п р о б 
л е м  проект ирования  двигателя,  а ош иб ка  на  этом э тапе  ведет 
к д а л е к о  ид ущ им  последствиям.

Н а  э тап е  з а к л а д к и  д в и г а т е л я  в о з м о ж н ы  два  подхода ,  к о 
торые известный специалист  в этой области  И. Ф. Флоров  ус
ловно н а з ы в а л  «оптимистическим» и «осторожным».  П р и  «оп
тимистическом» подходе во змож но сти  фирмы  пе рео це н ив аю т
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ся, например,  за к л а д ы в а е т с я  д ви гател ь  с высокой т е м п е р а ту 
рой Т  г m a x ,  н а з н а ч а ю т с я  относительно с ж а т ы е  сроки его р а з 
работки и в ы д ел яется  очень «экономное» ф инан сир овани е .  П о с 
ле пр о д о л ж и тел ь н о й  дов одк и таког о  д в и г а те л я  выясняется ,  что 
в ы б р ан н ы е  п а р а м е т р ы  не могут  быть р е а л и з о в а н ы  в з а п л а н и 
рованн ые  сроки.  Это при водит  к необходимости внесения су 
щественн ых изменений в проект д в и г а т е л я  и самолет а .  В р е 
зу л ь тате  сроки р а з р а б о т к и  срываютс я ,  д в и г а те л ь  сда ет ся  в 
эк с п л у а та ц и ю  с м и н и м а л ь н ы м  ресурсом.  Д о в о д к а  д в и г а те л я  по 
на д еж но сти и ресурсу  ведется  п а р а л л е л ь н о  с его э к с п л у а т а ц и 
ей, что приводит  к зн ач и тел ь н о м у  у д о р о ж а н и ю  производс тва  и 
эк сп луа тац ии ,  а следов атель но,  и стоимости жи зн енн ого  ци кла  
д ви гате л я  в целом.  П р и  «ос торожном» подходе  д в и гате л ь  з а 
кл а д ы в а ет с я ,  наоборот,  с не больши ми по сравнен ию с пр ототи
пом изме нен иям и п а р а м е т р о в  рабочего  процесса ,  при этом н а 
зна ч ают ся  не м алы е  сроки и производится  соответствующее ф и 
нансирование.  В р езу льт ат е  проходит  время и создастся  с а м о 
лет, ма ло  отли чаю щи йся  от прототипа ,  — деньги  и время,  по 
существу,  потеряны. А за  это время кон ку ри рую щ ие  фирмы соз 
д аю т  существенно более эф фек тив ны е  об раз цы  авиационной 
техники.  «Осторожный » подход,  следовательно,  ори ентирован 
на отставание.

Из  этого следует,  что при выборе  соотношения м е ж д у  у р о в 
нем совершенства ,  срока м и и ф ин а н си р о в а н и е м  лучш е  п р и д е р 
ж и в а т ь с я  «золотой середины». О д н а к о  опред елить  «золотую се 
редину» — д ел о  непростое,  и д л я  пр авиль но й р а з р а б о т к и  и д е 
ологии з а к л а д к и  д в и г а т е л я  ну ж н ы  спе циаль ны е о р г а н и з а ц и о н 
ные и технические  меры [23].

На  эт апе  подготовки к р а с ч е т а м  по оп тими зации  п а р а м е т 
ров д в и г а т е л я  во зн и ка ю т  еще три пр об лемы [20],  поскольку  на 
этом эт ап е  необходимо ответить  на  3 вопроса:  что о п ти м и зи р о 
вать,  по к а к и м  кр и тер и ям ,  д л я  к а к и х  условий (р еж и мов )  по
лета ?

П р о б л е м а  вы бора  параметров, п о д леж ащ их  опт имизации  
(нез ависи мых пе ремен н ых) ,  возн и ка ет  в связи с тем, что д в и 
гат ель  сложн ой схемы имеет  достаточно больш ое число п а р а 
метров рабочего  процесса  (на пример,  Т г, 7tKS, m, тсв и Тф 
для  Т Р Д Д Ф ) ,  в зависимости от которых критерии э ф ф ек тив но 
сти д в и г а т е л я  ( Р уд, Суд, удв), а с л е до ватель но  и с ам ол ет а ,  и м е 
ют экстрем ум.  К ро ме  того, т аки е  д в и га те л и  имеют,  к а к  п р а в и 
ло, несколько  р е гулир уем ы х сечений, которые при з а в я з к е  с а 
молета  и дв и г а те л я  т а к ж е  следует  р а с с м а т р и в а т ь  к а к  н е з а в и 
симые переменные.  О д н а к о  н а х о ж де н и е  э к стр ем у м а  функции 
нескольких пер еменных (при их не зав и си мом  изменении и при 
числе  переменных, п ревы ш аю щ ем  3...4) явля ется  весьма непрос
той зад ач ей,  особенно если учесть,  что эта  з а д а ч а  мн ог ок рит е
р и а л ь н а я  и по к а ж д о м у  кри те ри ю ну ж но  оп ределит ь  не только  
эк стр ем ум  и соответствующие ему оп т и м а л ь н ы е  п а ра м етры ,
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но и области  на ив ыгоднейш их п ар ам етр о в .  П о эт о м у  число оп
ти миз и ру емых  п а р а м е т р о в  по во зм ож н ос ти  це лесообра зн о 
уменьшить .

С другой стороны, имеются  предпосы лки  д л я  умень шени я 
числа  опт им и зи ру ем ых па ра м етро в .  Так,  в [20] по ка зан о,  что 
о п тим и за ци я  т:в Т Р Д Д  по с а м о л ет н ы м  кр и те ри ям  э ф ф е к т и в 
ности и по кр и те ри ям  эф фек ти вн ости д в и г а те л я  д а е т  примерно 
один ак ов ый резул ьтат ,  а з а д а ч а  н а х о ж д е н и я  л.*вор[ по к р и те 
риям эффективности д ви гате л я  ( Р уд тах, Суд min) решена  а н а 
литически (см. гл. 6) .  Следо вательно,  степень повышения дав-  *
л ения  лв  мо жн о перевести  из опт им и зи руем ых  п а р а м е т р о в  в 
зависимые.  К ро ме того, примен ени е  высоких темп ерат ур  га за  
перед турбиной Т Р Д Д  хотя  и ж е л а т е л ь н о ,  но обычно о г р а н и 
чивается  по услови ям  прочности.  П о э т о м у  те мп ер ату р у  Т"г 
це лесоо бр аз н о  н азн ача ть ,  исходя из з а к л а д ы в а е м о г о  уровня  
технического  совершен ства  двигател я .

П р о б л е м а  вы бора  и ра н ж и р о ва н и я  критериев опт имизации  
возника ет  вследствие  того, что ком плекс  критериев  оценки л е 
тательно го  а п п ар а т а ,  по кот оро му  в н аст оящ ее  вре мя  судят  об 
эффектив нос ти  про ек тируемого  ГТД,  м о ж е т  состоять  из 6...8 и 
более пок аза те лей.  П р и ч е м  р а з л и ч н ы м  кр и те р и ям  соответс тв у
ют ра зл и ч н ы е  зн ач ени я  о п т им альн ы х п а р а м е т р о в  и разл и ч н ы е  
области  на и выгодн ей ш их  п ар ам етр о в .  П о с к о л ь к у  нелегко о т 
ветить на вопрос,  к а к и м  кр и те р и ям  отда ть  предпочтение  — 
экономическим,  напр име р,  или энергетическим,  то возн икает  
необходимость  опр ед елен ия  об ла сти  ко мпр ом исс ны х п а р а м е т 
ров, уд о в ле т в о р я ю щ и х  с определенн ой точностью всему к о м п 
лексу  критери ев  оценки ле та тельн ог о  ап п ар а т а .

П р о б лем а  вы бора режима полета самолета, д ля  которого  
нужно опт им и зи ровать  п а р а м е т р ы  д в и гате л я ,  воз ни ка ет  в с л е д 
ствие того, что за полетный цикл (взлет,  набор высоты,  к р е й 
серский полет,  снижение ,  по сад ка  и р у л е ж к а  по аэр од рому)  в 
широки х пр ед елах  из м ен яю тс я  не толь ко  высота  и скорость 
полета ,  но и р е ж и м ы  р або ты  д в и гат ел я ,  а следо вательно,  и 
па рам ет ры рабочего  процесса.  П о э т о м у  в общем  случае  (для 
многоцелевых самолето в)  о п тим и зи ров ать  ну ж но  не только  п а 
р а м е тр ы  рабочего  процесса ,  но и траек т о р и ю  полета  с а м о л ет а  
[39].  В частном случае,  д л я  дозву ков ых  тра нс пор тных и п а с 
с а ж и р с к и х  самолет ов  оп тим и за ци ю  п а р а м е т р о в  д в и г а те л я  д о 
статочно выпо лня ть  д л я  условий высотного крейсерского  р е 
ж и м а ,  т а к  к а к  вл ия ни е  оста льн ых  р е ж и м о в  на эф фек ти вн ос ть  
полета  незначительно.  (При этом нео бходимость  р асче та  в з л е т 
ного р е ж и м а  не отпадает ,  т ак  ка к  он наиболее  нагружен,  и этим 
режимом,  в частности,  опр ед еляет ся  м асса  д в и гате л я ) .  Од нако 
и в этом случае  выбор высоты и скорости,  х а р акт ери зу ю щ и х 
условия  высотного крейсерского  ре ж и ма ,  требует  обоснования ,  
поскольку стремление  лета ть  быстрее  находится  в постоянном 
противоречии с проблемой экономии топлива ,
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П р и  а н а л и з е  ре зу льт ат ов  р асче та  и при выборе  па р а м е т р о в  
д в и г а те л я  возн и ка ет  еще одна  пр об лема  — обосн ование  н а 
дежности п о л у ч а е м ы х  результатов  [20].  Ее  возни кновение  о б у 
словлено тем, что' при подготовке  исходных проектных дан н ы х  
з а д а е т с я  около тр и д ц ати  па рам етро в ,  х а р а к т е р и з у ю щ и х  у р о 
вень потерь в у з л а х  и э л е м е н т а х  д в и г а те л я  (см. гл. 8) ,  ко то 
рые имеют нео пр еделенный х а р акт ер .  То ж е  сам ое  относится  
и к прое ктн ым д ан ны м,  х а р а к т е р и з у ю щ и м  совершенство  с а м о 
лета.  К ро ме  того, условия  э к сп л у ат ац и и  (полетные и погодные 
условия ,  з а г р у з к а  с ам ол ет а ,  стоимость  топли ва  и пр. ) ,  по су
ществу,  носят  вероя тностный х а р акт ер .  Н а п р и м е р ,  цены на 
топливо могут измениться  д а ж е  за  вр емя  р а з р а б о т к и  сам олет а  
и двиг ате ля .  Тем не менее  вы б р ан н ы е п а р а м е т р ы  рабочего  
процесса  д о л ж н ы  сохр аня ть  свою оптимальность .  П о л н ы й  пе
ребор в процессе р ас че та  всех ва р и ан то в  в о з м о ж н ы х  с о че та 
ний исходных проектных д а н н ы х  привел  бы к недопустимому 
увелич ению об ъ е м а  расче тн ых работ .  Если,  напр име р,  ис хо д
ные проектные д ан н ы е  з а д аю т ся  30-ю величинами,  к а ж д а я  из 
котор ых  пр и ни м ает  только пр ед ельны е зн аче ния  ( м а к с и м а л ь 
ное и м ин им альн ое ) ,  то полное число всех ва ри ан тов  расчета  
будет равно 2 30. Такой  объем расчетов по с лож ны м  алго рит ма м  
нельзя  выполнить  в пр и е мл е м ы е  сроки д а ж е  с применением 
современны х быстр одейс твую щи х ЭВМ. П о эт о м у  методология  
о пти ми зации  и вы бор а  п а р а м е т р о в  д в и г а т е л я  д о л ж н а  с о де р 
ж а т ь  обоснование  на деж но сти по луча емых результат ов  в 
условиях  неопределенности исходных проектных д а н 
ных.

М ы  коснулись только проблем  нулевого уровня  пр о ек ти р о 
вания.  Од на ко  о сн овн ой  п р о б ле м о й  совр ем ен н о й  а в и а ц и и  я в л я 
ется непом ерно  вы сокая  стоимость разработки, производства, и 
эксплуат ации  самолетов и двигателей. Н а п р и м е р ,  р а з р а б о т к а  
и изготовление  244 страт егическ их б о м б а р д и р о в щ и к о в  В-1 оц е 
н и ва лась  в 23 млрд.  дол.  [26].

В ы со к ая  стоимость  авиа ционн ой техники и у г р о ж а ю щ и е  
темпы ее роста  об ъя сн яю тся  т ремя  основными причинами:

— постоянно в о з р а с т а ю щ е й  слож нос тью л е та т е л ь н ы х  а п п а 
ратов  и двигател ей;

— разд ел ьн ой р а з р а б о т к о й  д в и г а те л я  й ле та тельн ог о  а п п а 
р ат а ;

— неп равил ьно й страт егией  ф ин анси ров ания .
Пос тоян но е  у с лож не н ие  техники — это о б ъ е к т и в н а я  з а к о 

номерность  ее развития .  В т о р а я  и третья  причины с вяза н ы  с 
неп равил ьно й орган и за ц и ей  работ ,  что д о л ж н о  п о д дав атьс я  оп
ределен но му  корректированию.

Р а з д е л ь н а я  разработка двигателя и самолета  обычно пр и 
водит  к ра с с о г ла с о в а н и ю  их ха р ак тер и сти к ,  т а к  к а к  в пр оц ес 
се пр о ек ти р о ван и я  (на 1-м и 2-м уровнях)  и доводки п о я в л я 
ются  отклонен ия  от п е р в он ач альн о  приняты х д а н н ы х  к а к  по 
двиг ателю ,  т а к  и по с ам о л ет у  и, к а к  пра вило,  не в лучшу ю
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сторону. В р е з у л ь т ат е  с ам ол ет  м о ж е т  о к а з а т ь с я  пе ре тяж ёлён-  
ным, а тяга  — недостаточной.  Во многих с л уча ях  это р а с с о 
гласован ие  об на р у ж и в а е т с я  на последних стади ях  доводки д в и 
гателя ,  т. е. при ис п ытани ях  на самолете ,  и д а ж е  в э к с п л у а 
тации,  именно поэтому оно приводит  к бо ль шим  д о п о л н и т е л ь 
ным з а трата м ,  т а к  к а к  воз никае т  необходимость  п ерепр оекти 
ровани я  двига тел я ,  по существу,  вторичной его доводки и 
замены на всех са мол ет ах  в экспл уатации.  Напр и ме р,  в р е з у л ь 
та те  п е р е т я ж е л е н и я  с а м о л е т а  F-14 во зн и к л а  необходимость  су
щественного  увелич ени я  тяги д в и г а т е л я  TF -30, что п о т р е б о в а 
ло р а з р а б о т к и  нового дви гател я .  Стоимость  пер ео сна щ ени я  
па рк а  самолетов  F-14 новыми д в и г а те л я м и  оц ен ив алась  в
1....3 млрд.  дол.  [27].

Чтобы не допустить  р а с с о г л а с о в а н и я  ха р а к т е р и с т и к ,  пр о ек 
тир овани е  д в и г а т е л я  на  первом и втором ур овн ях  и его д о 
водку ну ж но  выпо лня ть  в системе с а м о л е т а ,  т. е. по с а м о л е т 
ным кр и те ри ям  эф фек ти вн ос ти  (к а к  и выбор п а р а м е т р о в  на 
нулевом ур овне) .  Т а к а я  необходимость  об усл овл ена  тем, что 
многие в а р и а н т ы  конструкции уз лов  и д ет ал ей,  а т а к ж е  м н о 
гие ко н стр ук тив ны е изменения,  которые при ходится  вносить в 
д в и г а те л ь  в процессе доводки,  о к а з ы в а ю т  пр отив оп олож ное  
влия ни е  на выходные  д а н н ы е  д в и гате л я ;  на удельн ый рас ход 
топлива  и удельну ю массу,  а т а к ж е  на  его ресурс и массу.  
Напр и ме р,  двухст упе нчат ая  турбина  В Д  двухвальн ого  Т Р Д Д  
(с высоким л  квд0) по сравнен ию с одноступенчатой,  обеспечи
вает  более  высокий к. п. д. (меньший уд ельны й р асх о д  топл и
в а ) ,  но имеет  бо ль ш ую  массу.  А на логич ное  влия ние  на у д е л ь 
ный расх о д  топли ва  и удел ьн ую массу  о к а з ы в а ю т  рабочие  л о 
патки турбины с б ан да ж о м ,  по сравнен ию с б е з б а н д а ж н ы м и  
л оп атка м и .

В процессе доводки д ви гате л я  часто выясняется ,  что з а 
д ан ны й к. п. д. какого -либо у з л а  не об еспечивается  и п р е д л а г а 
ются меро пр ия тия  д л я  его повышения,  которые с о п р о в о ж д а 
ются  увелич ением  массы д ви гател я .  Бо л ь ш о е  число м е р о п р и я 
тий на эт апе  доводки вн ед ряетс я  с цель ю ув еличени я  ресурса  
двигателя .  Многие из них с опр ов ож да ю тс я  увеличением 
его массы.  Воз ни кае т  противоречие  м е ж д у  ресурсом и м а с 
сой.

Пр о ти во р еч и е  м е ж д у  уд ельны м ра схо дом топл ив а  и у д е л ь 
ной массой (а т а к ж е  м е ж д у  ресурсом и массой) м ож ет  быть 
пр ави льн о р а з р е ш е н о  только  при совместном исследо вании д е 
та ли  (л о п а т к и ) ,  у з л а  (т урби ны ) ,  д в и г а т е л я  и с а м о л ет а  к а к  
единой системы, т. е. при проектиров ани и д ви гате л я  в систе
ме сам ол ета  — по сам олетным кр и тери ям  эф ф ек т и в н о 
сти.

Н е п р а в и л ь н а я  стратегия ф и н а н си р о ва н и я  х а р а к т е р и з у е т с я  
тем, что м ало средств в ы дел яется  на эт апе  р а з р а б о т к и  и з д е 
лий ’, это приводит  к по след ую щ ем у  их пер ер асход у  на эт а п а х
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производс тва  и эк с п л у а та ц и и  и к  увеличению стоимости ж и з 
ненного ц и к л а  в целом.  (А на лиз ом  структу ры за т р а т ,  пр о д е 
ла н н ы м  фирм ой « Д ж е п е р а л  элек трик» [40] ,  установлено,  н а п р и 
мер,  что около 65% от стоимости жи зн ен н ог о  ц и к л а  д ви гате л ей  
/79,  7/F39 и Г58 со с та в л я ю т  э к с п л у а та ц и о н н ы е  расходы;  з а т р а 
ты на  производство  п р и м ер н о  р авн ы  2 8% ,  а на р а з р а б о т к у  — 
в среднем 7 % ) .  Т а к а я  стратегия  — причина неп равильной 
ор гани заци и ра бо т  по созданию двиг ате ля  и самолета ,  к о 
тора я  з а кл ю ча ется  в том, что к их р а з р а бо т к е  пр и
ступают одновременно,  хотя на  создан ие  п л а н е р а  требуется
4...6 лет,  а на создан ие  перспективного  д в и г а т е л я  д л я  и стр е 
бителя  12...14 ле т  [23].

Так,  в 60-е годы в С Ш А  д в и г а те л ь  з а к л а д ы в а л с я  о дно вре 
менно с самолетом.  Вследс твие  этого з н а ч и т е л ь н а я  часть  д о 
водки д в и г а те л я  в ы п о л н я л а с ь  на э т а п е  э к с пл уат ац ии ,  что с о 
п р о вож д алось  кр уп ным и д еф е к т а м и  и переделками.  На пр и ме р ,  
в 1976 г. было  потеряно д в а  с а м о л ет а  Т - 1 11 из-за  пр огара  к о р 
пуса  к а м е р ы  сгорания ,  что привело к необходимости за м е н ы  
корпусов  на 2500 д в и г а те л я х  TF30. Н а  сам олет е  F-14A н а б л ю 
дал о сь  пр об ива ни е  корпуса  этого д в и г а т е л я  из-за  поломок 
л о п а т о к  вент ил ято ра .  Б ы л а  р а з р а б о т а н а  но вая  моди фи ка ци я ,  
стоимость переделок  по к а ж д о м у  д ви гател ю оц ен ив алась  в 
800 тыс. дол.  Т а к а я  о р г а н и з а ц и я  р а б о т  п р и вела  к тому,  что в 
конце  70-х годов 8 основных серийных д ви гате л ей  д л я  воен
ной ав и ац и и  проходили доводку,  на которую к 1979 г. было 
из расход ов ано  676 млн.  дол. ,  а на следую щи е 5 лет  п л а н и р о 
валось  из р а с х о д о в а ть  еще 1200 млн. дол.  [23].

С т р а те г и я  ф и н а н си р о в а н и я  тесно с в я з а н а  с идеологией з а 
кл ад к и  двигателя .  Уп омянутые «оптимистический» и «осто
рожн ый»  подходы являю тся ,  по существу,  следствием н ед о ста 
точной технической пр оработк и вопроса  из-за  отсутствия т ех
нического за дел а .

Д л я  пр авиль но й р а з р а б о т к и  идеологии з а к л а д к и  д в и г а те л я  
и сведения  к ми н им ум у кон структорского  риска ну ж ны  спец и
альн ы е  ор ган и за ц и он н ы е  и технические  меры,  необходим «но
вый подход к р а з р а б о т к е  д в и гате лей»  [41] .  В конце  70-х годов 
в С Ш А  б ы ла  п р е д л о ж е н а  но ва я  э т апн о-вр ем енн ая  ме то д о л о 
гия  созд ан ия  д ви гате л ей  военного н азн ач ен и я  [23, 42] .  Суть 
этой методологии в том, что полный цикл р а з р а б о т к и  д в и г а т е 
л я  имеет  три основные стадии:

—  исс ледо ва тельс ки е  р а з р а бо т к и ,  в процессе  котор ых пр о
в е ряю тся  новые технические  решения;

— пер спективные р а з р а бо т к и ,  в процессе  которых с о з д а 
ются и э к сп ер и м ен тал ьн о  про веряют ся  н аи бо лее  с л о ж н ы е  у з 
лы (к ним относится в первую очередь  га зо ге н е р а то р )  и д е 
монс тр ац ио н ны е двиг ате ли,  в том числе  прототипы;

— и н ж е н е р н а я  р а з р а б о т к а  конструкций,  в процессе  которой 
созд аю тся  и д о во дятся  опытные по л н о р а з м е р н ы е  образ цы.

Т а к и м  образом,  осно вная  особенность  новой методологии
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состоит в том, что стадии и н ж ен ерн ой  р а з р а б о т к и  конструкций 
и доводки  опытных об разцов ,  к о т о р а я  п р о д о л ж а е т с я  около п я 
ти лет,  пр ед ше ствуют  еще д ве  стадии,  пр од олж ит ельн ость  
к а ж д о й  из которых т а к ж е  сос та в л я е т  примерно 5 лет.  Н а  этих 
с тад ия х соз дае тся  научно-технический задел ,  о це н ив ается  сте
пень кон структорского  и фина нсо вог о  ри ск а  и исс ледуется  в л и 
яние х а р а к т е р и с т и к  на стоимость  ж и зне нн ого  ц и кл а  с целью 
д о ст и ж е н и я  о п тим альн ог о  соот ношен ия м е ж д у  з а т р а т а м и  на 
р азр а бо тк у ,  производство  и экс пл уатац ию .

П р и  новой методологии изм ен яе тся  страт егия  ф и н а н с и р о в а 
ния: пр е д п о л а га ет с я  36% сре дст в  от стоимости жизненно го  
ц и к л а  з а т р а ч и в а т ь  на э тапе  р а з р а бо т к и ,  30% — на э тапе  п р о 
изв одства  и только 34% — на эт апе  эк сп луатац ии .  Б о л ьш и е  
з а т р а т ы  на эт ап е  р а з р а б о т к и  обес пе чиваю т м ин им альн ую  
стоимость  жи зн енн ог о  цикл а ,  т а к  к а к  в э к с п л у а та ц и ю  п ос туп а 
ет двигатель ,  все выходные па р а м е т р ы  которого (х а р а к т е 
ристики,  ресурс,  стоимость)  достигают  требу емых  з н а ч е 
ний.

К а к  по к аз ано ,  д л я  обоснованного  вы б ор а  п а р а м е т р о в  д в и 
г ате л я  необходимо решить  не ск олько  пр об лем  и провести  о г 
ромный объем расчетов  по д ос таточн о сл о ж н ы м  ал гор ит ма м.  
Эта  з а д а ч а  не м о ж е т  быть  пр ави ль н о р еш ен а  в р а м к а х  т р а д и 
ционного  проектировани я  двиг ате ля  без С А П Р - Д .  Н а  первом 
и втором ур овнях  з а д а ч а  п р о ек ти ровани я  сильно р а з р а с т а е т с я  
вширь  — возн и ка ет  мно жес тво  в ари ан тов ,  кото рые не об ход и
мо ис следоват ь  в системе самол ет а .  Р е ш ен и е  этой з а д ач и  т а к 
же  н е в о з м о ж н о  без С А П Р - Д .

Н а  эт апе  доводки д в и г а те л я  вводится  и эк сп ерим ен та льно  
пр ов еря ется  большое  число конструк тивны х изменений.  П о  р е 
зу л ь т а т а м  этих  испытаний м ате м а т и ч е ск и е  модели узлов  и д в и 
гате л я  уточняются  и согласу ютс я  с м ате м атич еск ой  моделью 
само лет а .  П о с т о я н н а я  м н о г о к р ат н а я  ид е н т и ф и к ац и я  и со гл ас о 
вание  т а к и х  сл о ж н ы х  м ат ем а т и ч е ск и х  моделей во зм ож н ы  
только  при применении С А П Р - Д .

С А П Р  необходим т а к ж е  на  э т а п а х  про изводства  и э к с п л у 
атац ии  д л я  х р ан ен и я  и п е р ера б от к и и н фор м аци и о д в иг ате ле  
и при нятия  пр ав и ль н ы х решений.

В соответствии с рассмотрен н ой  методологией создан ия  
д в и г а те л я  у ж е  на стадии исс ледо ва тельс ки х  р а з р а б о т о к  д о л ж 
на с о з д ав а т ь с я  м а те м а т и ч е ск а я  моде ль  ж и зн е н н о го  ци кла  (в 
р а м к а х  С А П Р - Д )  д л я  ис следо ван ия  вл ия ни я  новых технич е
ских решений,  и соответственно новых х а р а к т е р и с т и к  д в и г а т е 
ля,  на з а т р а т ы  в про изводстве  и э к с пл уа та ц ии ,  а с л е д о в а т е л ь 
но, на стоимость  жизне нного  цикла .

Т аки м  об ра з ом  ч ел о в е к о -м а ш и н н а я  система С А П Р  обесп е
чивает  сбор,  хранение ,  пе реработку ,  а н а л и з  и вывод цифровой,  
граф ической  и текстовой ин форм ац и и,  необходимой д л я  п р и 
нятия  о п ти м альн ы х решений на всех с тад ия х  ж и зне нного  ц и к 
л а  и зделия  [34].
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§  10.5 . Т енденции развития авиационны х двигателей  
по параметрам рабочего процесса, 
удельны м  параметрам и основным данным

Р а с с м а т р и в а е м ы е  тенденции р азв и ти я  Г Т Д  и л л ю с т р и р у ю т 
ся г р а ф и к а м и  (рис. 10.12.. .10.16), полученными и п р о а н а л и з и 
рованным и в р а б о т а х  [7, 31].  ( П а р а м е т р ы  рабочего  процесса,  
удель ны е п а р а м е т р ы  и тяга на у к а з а н н ы х  г р а ф и к а х  отнесены 
к году первого пол ета  са м ол ет а  с р а с с м а т р и в а е м ы м  д в и г а т е 
лем.)

В гл. 7 показано ,  что на эф ф ек тив но сть  г а зотурб ин ных  
двиг ате лей о п р ед ел яю щ ее  влия ни е  о к а з ы в а ю т  п а р а м е т р ы  р а б о 
чего процесса,  что и обусловило их постоянное  увеличение .  Из  
рис. 10.12 следует,  что за 45 лет  развит ия  авиационных г а з о 
турбинных д ви гате л ей  м а к с и м а л ь н а я  т е м п е р а ту р а  г а за  перед  
турбиной увел и ч и л а с ь  на 700.. .800 К, а с у м м а р н а я  степень по
вышения д ав л е н и я  в ком прессоре  — примерно в 10 раз.  П р и 
чем, первые дв а  дес я ти л е ти я  р азв и ти я  Г Т Д  темп ерату р  а Т  rmax 
увел ич ив алас ь  на ~ 1 0  К  в год, а после 1960 г., с внедрением
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Рис. 10.13. Изменение степени двухкон- т„ 
турности т 0 Т Р Д Д  по годам

5

О
1950 60 ТО

о х л а ж д а е м ы х  турбин,  темп увеличения  темп ературы  более чем 
удвоилс я  и соста вляет  в среднем 20...25 К. Во зм ожн ости  у ве 
личени я  Т гтах и ттк0 обеспечиваютс я  серьезными р а бо т а м и  в 
обла сти  м а те р и а л о в е д е н и я  и технологии изготовления  л о п а т о к  
турбины,  в об ласти  газовой ди н а м и к и  и теории теплообм ена ,  
а т а к ж е  в более  узких об ла стях  р а з в и т и я  науки и техники.  
Следу ет  подчеркнуть,  что темп у в е л и ч е н и я  температуры га за  
определяет ся научно-т ехническим и возмож ностями а в и а д в и г а 
телестроительных фирм и определяет темп развития д р у ги х  
параметров двигат еля  [31].

К середине 80-х годов м а к с и м а л ь н а я  т ем п ер ату р а  г а за  пе
ред  турбиной дост игл а  1700...1800 К, а с у м м а р н а я  степень по
вышени я д а в л е н и я  в компрессоре  — 30...35. Величины Т"ттах и
яд-0 имеют тенденцию к д а л ь н е й ш е м у  повышению.

В озр осла  и степень  двухконтурности Т Р Д Д  (рис. 10.13). В 
шес тид есяты е  годы она у в е лич ил ась  от 0,3...2 на первых Т Р Д Д  
до 4...8 и затем  с т аб и л и з и р о в а л а сь  в основном на уровне
4...6 на  д в и гате лях ,  пр ед н азн ач ен н ы х  д л я  маги с т р ал ь н ы х  с а 
молетов.  С д ал ь н е й ш и м  увелич ением  п а р а м е т р о в  ц и к л а  с л е ду 
ет о ж и д а т ь  и повышения степени двухконтурности.  Особенно 
существенное  пов ышение величины т 0 спе циалисты п р е д с к а 
з ы в а ю т  на дв иг ате лях ,  с о з д ав а е м ы х  д л я  сам олетов  местных 
возд ушны х линий,  кото рые эк сп л у ати р у ю тся  на пон иж ен ны х 
(по сравнен ию с м а г и с т р ал ь н ы м и  сам о л ет а м и )  скоростях  по л е 
та.

Р а с с м о тр е н н ы е  тенденции из менен ия  п а р а м е т р о в  рабочего  
процесса  об условлены  нео бходимостью пов ыш ени я э ф ф е к т и в н о 
сти э к сп л у ата ц и и  самолетов ,  а с л е до ватель но  нео бходимостью 
улучш ени я  удельны х п ар ам етр о в ,  и, п р е ж д е  всего, с н и ж е н и я  
удельного  р асх о да  топлива .  К а к  видно из рис. 10.14, а, за 45) 
лет  уд ельны й расход топли ва  ту р бо р еак ти в н ы х  д ви гате лей н а  
взлетном  р е ж и м е  в С А У  ( Н =  0, Л1п =  0) сни зился  от 1,2...1,4 
до — 0,35 к г / д а Н - ч ,  т. е. примерно в 4 раза .  Н а  современных 
Т Р Д Д  с высокой степенью двухк онт урнос ти  таки м  велич ин ам  
С уДо соответствует  удельн ый расход 0,58...0,62 к г / д а Н - ч  в у с 
л о вия х  высотного  дли те льн ого  крейсерского  полет а  ( Я — 11 км, 
М„ =  0,8).  П редполагает ся  д а л ьн е й ш ее  сниж ение у д е л ь н ы х  р а с 
ходов  в этих у с л о в и я х  до  у р о в н я  0,56...0,5 к г /д а Н  ч.

У д е л ь н а я  тяг а  Т Р Д ,  Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф  у в е лич ил ась  за  р а с 
с м а т р и в а е м ы й  период от 400 до 1100 Н - с / к г  в ре зу л ь т ат е  уве-



Рис. 10.14. Развитие турбореактивных двигателей по С у д 0 (а )  и Р у д0 (б),  
характеризующих взлетный режим в САУ

личения  Ггтах и тгко, а у д ел ь н а я  тяг а  Т Р Д Д  сн и зи лась  от 600 
до 250.. .350 Н - с / к г  вследствие  одновременного  увеличени я  ст е
пени двухконтурности (рис. 10.14 ,6) .

Удельный вес (рис. 10.15) снизился  в 6...7 раз:  от — 0,8 до 
— 0,15 на  ту р бо р еак ти в н ы х  д в и г а те л я х  без ф о р с а ж н ы х  ка мер 
и до — 0,12 на  д в и г а те л я х  с ф о р с а ж н ы м и  к амерами.

П о  п р е д л а г а е м ы м  г р а ф и к а м  л егко  проследить,  что в по
следнее  д ес ятил етие  темп улучш ени я  основных уд ельны х п а 
рам етр о в  за метн о снизился.  Это объяс н яе тся  тем, что по у д е л ь 
ному расхо ду  топли ва  дв и га те л и  близки к своим предельны м 
во зм ожн остя м  (так  н а з ы в а е м о м у  «термодин ами чес ко му н а 
сыще нию») .  Хотя пр ед ельны е во зм ож н ос ти  д ви гате л ей  по 
уд ел ьн ом у весу не определены,  од нако  очевидно,  что п е р в о н а 
чал ьн ые  резер вы конструкции,  технологии и м а те р и а л о в  и сч ер
паны.  П оэт ому дал ьн ейш ий  прогресс  будет св язан  со зн ач и 
тель ны ми трудно стя ми [31].

Н а  рис. 10.16 п о к а з а н а  в з л е т н а я  тяга  а в иа ци он ны х т у рб о
ре а к т и в н ы х  двиг ате лей.  С течением времени,  к а к  видно,  с о х р а 
няется  спрос  на  д в и г а те л и  к а к  малой,  т а к  и большой тяги. Х а 
ра к т е р н о  увеличени е  по го дам  м ак с и м а л ь н о й  тяги,  р а з в и в а е м о й  
в одном двигателе .  Эта  тенденция,  обу словленн ая  ростом 
взлетной массы самолетов  и стремлением не увеличива ть  к о л и 
чество дв иг ате лей на са м ол ет е  больш е четырех,  по-видимому,  
сохр ани тся  и в дальн ейш ем.
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П о д ч ер к н ем  в з а к л ю ч е н и е , что м а к с и м а ль н ы е  з н а ч е н и я  тя
ги, н а и б о л е е  вы сокие  параметры рабочего  процесса  и у д е ль н ы е  
параметры р е а л и з о в а н ы  в д вухконт урны х д в у х з а л ь н ы х  и трех- 
вальн 'ых двигат елях, которые, к а к  отмечалось, п о л у ч и л и  н а 
иболее  ш ирокое  распрост ранение и определяют  качественно  
новы й этап развития а в и а ц и о н н ы х  си л о в ы х  установок [31]. , ;

Выводы по теме: «Выбор па ра ме тро в  ГТ Д»  :

1. Самолет является слож ной системой, е го  эффективность  
и качество оцениваются по к о м п л ек с у  критериев ( летно-тех
н и ч е с к и х , критериев м ассы , энергетических и э к о н о м и ч еск и х) .  
О боснованно  судить об оптимальности параметров двигателя  
можно только по критериям эффективности самолета, так как  
двигатель являет ся его составной частью. Поэтому оптимизи
ровать параметры двигателя  ( Т г, ~к-, т, тсв ) в процессе  
проект ирования нуж но не по критериям эффективности двигате
л я  ( ц 0, Су*), а по самолетным критериям.

2. С ум м а р н а я  м асса  топлива и си ло в о й  установки М т+с.у 
составляет п р и м ер н о  50% от взлетной м ассы  самолета, поэто
м у  эффективность двигат еля оказывает р е ш а ю щ ее  в л и я н и е  на  
эффективность самолета в целом . Через с у м м а р н у ю  у д е л ь н у ю  
м ассу  топлива и двигателя ys , которая определяется у д е л ь 
ным расходом  топлива, вр ем енем  полета и у д е л ь н о й  м ассой  
двигателя, выражаются все д р у ги е  критерии эффективности са
молета, Поэтому оптимизация параметров двигат еля связа н р  
с м и н и м и за ц и е й  ф у н к ц и и  y s — f ( бф,  m, Т*, тс*).

3. У дельн ы й  вес двигателя, т. е. отношение силы  его тяже
сти к взлетной тяге в С А У  при Н =  0, Л1: --б , является- инте
гр а л ь н ы м  параметром, хара кт ер и зую щ и м  ка к  т ермодинамиче
ское, так и конструктивное совершенство двигателя. Он з а в и 
сит от б о ль ш о го  количест ва факторов, в том Числе от парамет
ров рабочего  процесса: с у в е л и ч е н и е м  Т г — снижается, с 
у в е л и ч е н и е м  tcks — повышается, а по степени двухконт урн о
сти имеет м иним ум . Н а и б о л е е  значит ельно у д е л ь н ы й  вес з а в и 
сит от конструктивного совершенства и у р о в н я  развития д в и 
гателей, поэтому он н е п р е р ы вн о  снижается по годам. З а  45 лет 
раздутия а в и а ц и о н н ы х  двигат елей  у д е л ь н ы й  вес двигателя сн и 
зи л с я  более  чем в 7 раз: от ~ 0 , 8  до  — 0,12.

4. С у м м а р н а я  у д е л ь н а я  м асса  т оплива  и д ви га т ел я  у^
п о  л ю б о м у  па р а м ет р у  р а б о ч е г о  п р о ц е с с а  (кк^, m, Т*) им еет  
относительный м и н и м у м ,  а  в б л и з и  м и н и м у м а  протекает  
в е с ь м а  п о л о г о .  М и н и м у м у  ф у н к ц и и  д в у х  п е р е м е н н ы х - ,у s —

= /  ( ~кI > пг) п р и  и х  н е з а в и с и м о м  и з м е н е н и и  и Т*Г =  const  п р а к 
тически соответствует ц е л а я  област ь н а и в ы г о д н е й ш и х  с о ч ет а 
н и й  ir*y и  т, которые отличаются от и х  о п т и м а л ь н ы х  з н а ч е 
н и й  н а  20  . . . 3 0 %  • ........................................
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5. Область н а и в ы г о д н е й ш и х  парам ет ров  тг*„ и m зависит

от крит ериев  о п т и м и за ц и и  (а ,  С?,т) ,  температуры  7'г
и ' в р е м е н и  (д а льн о ст и )  полет а  са м о лет а . С п е р е х о д о м  от 
э к о н о м и ч е с к и  х кр и т ер и ев  к  к р и т е р и я м  о п т и м и за ц и и  по м а с 
се, а  от н и х  — к  э н е р ге т и ч ес к и м  к р и т е р и я м ,  а также с у в е 
л и ч е н и е м .  Т г и tn (1.П) ,  о п т и м а л ь н ы е  параметры, возрастают. 
Соответственно и зм ен я ю т ся  област и н а и в ы г о д н е й ш и х  п а р а 
метров. Н а и б о л е е  вы сокие о п т и м а л ь н ы е  парам ет ры  u* t с 
и пг0Pt c ,  соответствующие у с л о в и ю ,  о б е с п е ч е н и я  С т.км min> м е н ь 
ш е  э к о н о м и ч е с к и х  парам ет ров  х* эк, т зк, соответствующих ус 
л о в и ю  С  уд J n i n .

6. В ы бор  параметров двигат еля на  н у л е в о м  у р о в н е  п р о е к 
тирования включает: разработку и деологии  за к л а д к и  двигате
ля , з а в я з к у  его с самолетом; о п р е д е ле н и е  областей н а и в ы г о д 
н е й ш и х  параметров по каж дому критерию эффективности са 
молета и соответствующей области компромиссов, вы бор  в этой 
области 2...3 вариантов двигат еля с учетом о гр а н и чен и й  по ш у 
м у  и токсичности в ы х л о п а , их  уточненный проектный термо
га зо д и н а м и ческ и й  расчет и о п р ед елен и е  основн ы х  разм еров  
проточной части; составление о писания  ( прототипа) д в и га 
теля и вы д а чу  технического за д а н и я  на проектирование у з 
лов .

7. В  процессе  разработки двигат еля возникает много  слож 
ны х  проблем , в том числе  п р о б лем ы  разработки ид ео ло ги и  з а 
к л а д к и  двигат еля и проект ирования  его в системе самолета на  
н улево м , первом, и втором ур о вн я х .  О днако  основн ой  п р о б л е 
м ой  соврем енной  а ви а ц и и  являет ся непом ерно  вы сокая  стои
мость ж изненного  ц и к л а  самолетов и двигателей, которая о б у 
с л о в л е н а  их  сложностью, р а зд е л ь н ы м  проект ированием  и до 
водкой, н е п р а в и л ь н о й  стратегией ф и н а н с и р о в а н и я  и о р га н и з а 
ции работ на этапе разработки. Д л я  п р а в и л ь н о го  р е ш е н и я  
м н о ги х  проблем, разработ ки двигат еля и сниж ения стоимости 
его ж изненного  ц и к л а  нео б хо д и м о  создание  С А П Р -Д ,  в н е д р е 
ние но во й  методологии разработки и соответственно новой  
стратегии ф инансирован ия , которые ориентированы на сдачу  
в эксплуат ацию  полностью доведенн ого  по характеристикам, 
р есур су  й стоимости двигателя.

К. П о в ы ш е н и е  параметров рабочего  процесса, у л у ч ш е н и е  
у д е л ь н ы х  параметров и у в е л и ч е н и е  тяги — основны е тенден
ций  а в и а ц и о н н о г о  двигателестроения. С н а ч а л а  40-х  годов  тем
пература Т гшах ■ в о зр о с л а  от 1000 до 1600...1800 К, в е л и ч и н а  
Гк,, - or  3...4 до 30...35, степень двухконтурности у в е л и ч и 
лась  (с н а ч а л а  60-х годов)  от 0,3... 1 до 6...8. У д ельн ы й  р асход  
топлива с н и зи л с я  п р и м ер н о  в четыре раза, достигнув в е л и ч и н  
С у д о ^ Д З  к г /д а Н  ч, Суя.крса0,6  к г /д а Н  ч. А бсолю т ная тяга у в е 
л и ч и л а с ь  в н еск о ль к о  десятков раз, достигнув на  взлетном р е 
жиме (25...30) тыс. даН.
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Контро льные  вопросы

1. По каким критериям должны выбираться параметры ГТД и почему^1 
На какие группы делятся эти критерии? Охарактеризуйте их.

2. Перечислите летно-технические критерии оптимизации параметров ГТД 
и критерии оптимизации по массе, охарактеризуйте их.

3. Запишите и проанализируйте уравнение весового баланса самолета. 
Что представляет собой суммарная удельная масса топлива и двигателя, от 
каких факторов она зависит?

4. Перечислите энергетические и экономические критерии оптимизации 
параметров ГТД, охарактеризуйте их.

5. Из чего складывается стоимость жизненного цикла двигателя? Как ее 
рассчитать? Как определить себестоимость перевозки 1 т. км груза, а также  
приведенные затраты и приведенные затраты с учетом стоимости опытно
конструкторских работ?

6. Что представляют собой удельная масса конструкции двигателя, 
удельная масса и удельный вес двигателя, от каких основных факторов они 
зависят? Как изменяется цдв по годам?

7. Как удельная масса конструкции и удельный вес двигателя зависят 
от параметров рабочего процесса jt*s и Г*, и почему?

8. Как удельная масса конструкции и удельный вес двигателя зависят 
от степени двухконтурности т  и от размерности ( G e ) двигателя, и почему?

9. Проанализируйте зависимость суммарной удельной массы топлива и дви
гателя от 7i*s при т  =  const и Т*  =  const. Что представляют собой rc*optv 

и Д^кИВ’ от каких факторов они зависят?
10. Какова основная особенность функции f s =  / ( ^ sKJ., Щ  при Г* =  const, 

почему она имеет важное значение?
11. Как и почему оптимальные параметры ГТД (и соответственно обла

сти наивыгоднейших параметров) зависят от критериев эффективности само
лета?

12. Как и почему оптимальные параметры ГТД (и соответственно обла
сти наивыгоднейших параметров) зависят от температуры газа перед турби
ной и дальности полета?

13. Перечислите и кратко охарактеризуйте этапы разработки (создания) 
двигателя.

14. Что представляет собой завязка самолета и двигателя? Изложите 
последовательность завязки дозвукового транспортного самолета и двигате
ля при заданных коммерческой нагрузке и дальности полета.

15. И зложите методологию выбора параметров двигателя, предназначен
ного для дозвукового транспортного самолета, на нулевом уровне проекти
рования.

16. Какие проблемы возникают на нулевом уровне проектирования и 
каковы пути их решения?

17. Основная проблема современной авиации. Чем она вызвана и како
вы пути ее решения?

18. В чем суть новой методологии создания двигателя и новой стратегии 
финансирования?

19. Почему необходима система автоматизированного проектирования 
(С А П Р -Д )?

20. Каковы тенденции развития авиационных двигателей по параметрам  
рабочего процесса и чем они объясняются? Как изменились 7 г т а х , як0 и m Q
за 45 лет развития ГТД?

2 Г. Каковы тенденции развития авиационных двигателей по удельным 
параметрам и тяге и чем они объясняются? Как изменились СуДо, Р уд0 , '[дв0 
и Р о  за 45 лет развития ГТД?

22. Сформулируйте основные выводы по теме «Выбор параметров авиа
ционных ГТД».
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П р и л о ж е н и е  i 

О рганизация учебного процесса

Излож енны е в предлагаемом учебном пособии части курса теории В Р Д  
изучаются студентами КуАИ в 7-м семестре на лекциях, практических з а 
нятиях, а так ж е  путем самостоятельных проработок и решения задач. О сво
ение темы (или нескольких тем) заканчивается контрольной работой, по ре 
зультатам  которой предварительно оценивается качество усвоения теории и 
умение применять знания для решения задач. Перечень вопросов и задач, 
которые выносятся на контрольную работу, приведен в учебном пособии в 
конце к аж до й  темы (главы).

З а  первые тринадцать недель семестра изучение и освоение определен
ных разделов теории двигателей заверш ается курсовой работой «Основные 
закономерности рабочего процесса и проектный термогазодинамический р ас 
чет ГТД». Р абота  состоит из пяти параграф ов  (см. приложение 2) и 
подлежит защите после предварительной проверки ее консультантом.

Контрольные сроки выполнения работ приведены в таблице:

Н
ед

ел
и

Контрольные работы

Н
ед

ел
и

Разделы курсовой работы

2 Контр, раб. № 1 (по. гл. I) 3 § 1 (гл. Г), [29, 22, 8]
4 Контр, раб. № 2 (по гл. 2,3 5 § 2 (периодическая литература,

и 4); справочники)
[8 ,2 2 ,2 9 ]— учебники; 7 §  3 (гл. 8), [29]
[9,24] — уч. пособия

6 Контр, раб. № 3 (по гл. 8 п 5) 9 § 4 (гл. 5, б, 7)
8 Контр, раб. № 4 (по гл. 6) 11 § 5 (гл. 10), [29 , 31]
10 Контр, раб. № 5 (по гл. 7) 12 Сдача курсовой работы

13 Защита курсовой работы

П р и л о ж е н и е  2

Основные законом ерности рабочего процесса
и проектный терм огазодинам кческий расчет ГТД
(К раткое  содержание курсовой работы*)

П р едлагаем ая  курсовая работа проводится в 7-ом семестре и является 
начальным этапом курсового проектирования двигателя, рассчитанного на 
три семестра. Результаты  проектного термогазодинамического расчета я в л я 
ются основой курсовых работ по теории В Р Д  («Совместная работа узлов и 
характеристики ГТД») и по теории и расчету лопаточных машин («Проек

* К урсовая  работа  разраб отан а  совместно с С, К. Бочкаревы м и 
В. С. Кузьмичевым.
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тирование компрессора или турбины»),  выполняемых в 8-м семестре. А в 
9-ом семестре на основании результатов перечисленных работ выполняется 
курсовой проект на кафедре  К и П Д Л А .

К урсовая  работа состоит из пяти разделов (параграф ов) .
В § 1 «Принцип действия и основные особенности Г Т Д  данного типа» 

материал излагается примерно в таком  ж е плане, как  в учебниках [2 9 ,2 2 ,8 ] ,  
в лекциях и в учебном пособии по теме «Принцип действия, схемы и у дел ь 
ные параметры газотурбинных двигателей» (гд. 1).

В § 2 «Развитие газотурбинных двигателей семейства заданного двига 
теля-прототипа» необходимо привести и проанализировать основные данные 
и термогазодинамические параметры двигателя-прототипа для условий взлета 
и полета. Рекомендуется изобразить схему этого двигателя и описать ее, 
а т а к ж е  привести краткие сведения о летательном аппарате, на котором э к 
сплуатируется прототип или его модификация. Главная цель этого раздела  
заключается в том, чтобы студент проследил и описал тенденции развития 
двигателей заданного семейства за последние 10... 15 лет.  § 2 — это реф е
рат, который составляется на основании периодической литературы и спра
вочников по авиационным двигателям.

В § 3 «Поверочный термогазодинамический расчет двигателя-прототипа» 
оцениваются, прежде всего, предварительные величины К П Д  и коэффициен
тов потерь, а так ж е  недостающие параметры  рабочего процесса, которые в 
основном принимаются по прототипу. Д ал ее  студент самостоятельно р а зр аб а 
тывает методику термогазодинамического расчета двигателя заданного типа 
и схемы на основании методики расчета простейшего одновальвого Т Р Д  и 
общих соображений, изложенных в гл. 8.

Поверочный термогазодинамический расчет выполняется в три этапа.
На первом этапе по разработанной методике и принятым параметрам  

рабочего процесса, К П Д  узлов и коэффициентам потерь расчет выполняется 
без использования ЭВМ  (вручную).

Н а  втором этапе по тем ж е исходным данным с помощью учебно-иссле
довательской системы автоматизированного проектирования Г Т Д  (УИ СА П Р 
ГТД) выполняются два  варианта  расчета: контрольный расчет по адаптиро
ванной методике и уточненный расчет по инженерной методике. Одновремен
но рассчитываются коэффициенты влияния К П Д  узлов и коэффициентов 
потерь на удельные параметры двигателя. Результаты  контрольного и «руч
ного» расчета сравниваются с целью выявления и устранения ошибок. По 
результатам инженерного расчета определяются отклонения полученных зна
чений тяги и удельного расх о да  топлива от их заданных значений: 6Р  и 
бСуд.

Н а третьем этапе с помощью УИ С А П Р Г ТД в режиме диалога  осуще
ствляется подбор К П Д  и коэффициентов потерь (а в некоторых случаях — и 
величин Гд и itgj] ), обеспечивающих заданны е значения Р  и Суд с точно
стью до 2% . С этой целью на основании анализа полученных во втором в а 
рианте результатов «инженерного» расчета,  с помощью метода малых о т к л о 
нений (гл. 8) и рассчитанных коэффициентов влияния предварительно нам е
чают несколько вариантов корректировки выбранных ранее величин К П Д  и 
коэффициентов потерь.

Результаты  расчетов, выполненных на трех этапах, сводятся в таблицу, 
анализируются и обосновываются.

В § 4 «Основные закономерности рабочего процесса ГТД » на основании 
поверочного расчета с помощью УИ С А П Р  Г Т Д  в диалоговом ре
жиме исследуется влияние какого-либо параметра  рабочего процесса ( Т г ,

m  или лв п  ) ПРИ изменении его в широких пределах. Полученные ре 
зультаты  сводятся в таблицу, представляются в графическом виде и подроб
но анализируются. Кроме того, в этой части курсовой работы на основании 
материала, изложенного в гл. 5, б и 7, кратко описываются закономерности 
влияния других параметров рабочего процесса на удельную тягу  и удельный 
расход топлива. П ри этом особо отмечается основная закономерность измс-.-
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нения Р Уд и Суд, соответствующая современным парам етрам  рабочего про
цесса, и общий случай изменения удельных параметров.

В § 5 «Проектный термогазодинамический расчет двигателя» на основа
нии полученных в § 3 и 4 результатов, с учетом тенденций развития авиац и
онных двигателей (§ 10.5, гл. 10) и лучших мировых образцов, выбираются 
параметры рабочего процесса окончательного вари анта  проектируемого дви 
гателя и выполняется его расчет в САУ на взлетном режиме при Н =  0, 
Мп =  0. Результаты  проектного расчета, выполненного на ЭВМ, заносятся в 
сводную таблицу и обосновываются. По ним формируют исходные данные 
для последующих курсовых работ.

Подчеркнем, что анализ результатов расчетов, выполненных в § 3, 4 и 5, и 
обоснование принятых решений являю тся главным содержанием курсовой 
работы и до л ж н ы  быть изложены подробно.

Чтобы успешно защитить курсовую работу, студент долж ен  хорошо ори
ентироваться в материале глав 5, 6, 7 и 8, а если рассчитывается двигатель 
с форсажной камерой, то и в гл. 9. Ориентировочный объем работы  — 15... 
20 стр. Требования к выполнению курсовой работы более подробно изложены 
в методических указаниях.

П р и л о ж е н и е  3
Таблица стандартной атмосферы
(ГОСТ 4401—81)

7/,  км Г „ ,  К / V  Па р, к г /м 3 а ,  м /с

0 288,15 101325 1,2250 340,29

1 281,65 89876 1,1117 336,43
2 275,15 79501 1,0066 3 32 ,53
3 268,66 70121 0 ,9093 3 28 ,58
4 262,17 61660 0 ,8193 324 ,60
5 255,68 54048 0 ,7364 320,54

6 249,19 47218 0,6601 316 ,45
7 242,70 41105 0 ,5900 312,31
8 236,22 35652 0 ,5258 308 ,10
9 229,73 30801 0,4671 303 ,85

10 223,25 26500 0 ,4135 299,53

11 216,77 22700 0 ,3648 295,15
12 216,65 19399 0 ,3119 2 95 ,07
13 216,65 16580 0 ,2666 295 ,07
14 ■ -216,65 14170 0 ,2279 2 95 ,07
15 216,65 12112 0 ,1948 2 95 ,07

16 216,65 10353 0 ,1665 295 ,07
18 ■ ■ 216,65 - '■ 7565 0 ,1217 295,07
20 216,65 5529 0 ,0889 295 ,07
22 2 18 ,57 4048 0 ,0645 296,38
24 220,56 2972 0 ,0469 297,72

25 221,55 2549 0 ,04008 2 98 ,39
30 226,51 1197 0,01841 301,71
35 236,51 574 ,6 0 ,00846 308 ,30
40 250,35 287,1 0 ,00400 317 ,19
45 264,16 149,1 0 ,00197 325,82
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Окончание табл.

50
60
70
80
90

2 7 0 ,65
247 ,02
219 ,59
198.64
186.65

79 ,7 8
21 ,9 6

5,221
1,053
0 ,1 8 3

1 ,0 2 7 -10_3  
3 ,0 9 7 - 10“ 4 
8 ,2 8 3 -10~ 5 
1 ,8 4 6 -10“ 5 
3 ,4 1 8 - 10_6

329 ,80
3 15 ,07
2 97 ,06
282 ,54

100 196,60 3 ,1 8 6 - 1 0~ 2 5 ,5 4 9 - К Г 7
200 854 ,4 8 ,5 3 0 - Ю- 5 2 ,5 1 9 - Ю ~10
300 970 ,4 8 ,7 1 7 - 10“ 6 1,916- 1 0 ~ п
400 995,9 1 ,4 5 3 -10^6 2 ,7 9 4 - 10“ 12
500 99 7 ,9 3 ,0 1 6 -Ю -7 5 ,2 0 7 - 10—13

П р и л о ж е н и е  5 

О тветы  к реш ению  за д а ч

Г л а в а  1

1. Г*ВХ =  244 К. 2 . Т вх =  268 К. 3. L K =  514 к Д ж /к г . 4. 7^ =  910 К. 

5. с с =  546 м /с .
Г л а в а  2

1.  я ,, =  2 8 ,1 ;  тс,, = 1 9 ,7 .  2. Г* = 3 1 5  К; />* = 1 4 2  кПа. 3. Т„ = 2 6 9  К;v  ^действ Л
д вх =  79,1 кПа. 4. 1/п =  323 м /с . 5, с вх =  215 м /с.

Г л а в а  3

1. с с =  504 м /с . 2. F c =  0 ,5 1 7  м2. 3 . Г* =  739 К. />* =  127 кПа.

4 . Gc =  178 к г /с . 5. F с =  0 ,7 1 5  м2.

Г л а в а  4
кг. топл. ,

1. GT= 1 ,64 к г /с . 2. GT= 1 ,35 к г /с . 3. ? т= 0 ,0 2 2 7  кп в озд; . 4. Г г = 1 9 9 5  К.

5. Т*г =  1665 К.
Г л а в а  5

1.  Г* =  900 К; Г* 5 =  795 К. 2 . Г с =  788 К; T c _s =  709 К. 3. Jts =  3 9 ,0 .

4 . 7"* =  1657 К. 5. L e =  517 к Д ж /к г . 6. L e =  445 кД ж /кг; 7 ^ = 6 3 8  к Д ж /к г .
7.  =  0 ,4 6 1 .

Г л а в а  6

1. Д £ кин= 1 7 4 -1 0 3 м2/с2. 2. G ,j= 7 2 3  к г /с . 3 . £ = 1 1 0  кН . 4. G, =  1 4 ,4  кг /с .

5 . Я  =  4 0 ,5  кН. 6. £ уд =  286 м/с; т]дж =  0 ,5 8 3 . 7 . £ уд уменьш. в 4 ,2  раза;

Р уд0 / увелич. в 1 ,67  раза.
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8.
Параметры Т Р Д Т Р Д Д т в д

V  м / с 918 436 23 ,1

■РудвР М/ С 918 1308 2320

Дп 0,2 9 8 0 ,4 7 0 ,9 4 4

"Чдж 0 ,2 9 8 0 ,4 2 5 0 ,7 5 5

Г л а в а  7

1. Суд =  60,4 к г /к Н -ч .  2. %  =  0,507. 3. Р у Ш  =  800 м/с; Суд= 7 2  кг/кН -ч .

4. Gn  =  4080 кг/с. 5. С е =  0 ,6 8 -10“ 8 кг /Д ж .

Г л а в а  8

1. я* =  30. 2. <  =  6,37. 3. Р*Нд =  195 кПа. Г*н д = 3 95  К. р*вд = 9 77  кПа. 

т*кв д  =  660 К. 4. г с =  883 К. 5. 5 ТНД =  303 к Д ж /к г ,  6. Т*т =  1000 К. 

7. л!|,н д = 5 , 5 .  8. ~-с= 4 ,4 9 .  9. - с1= 8 ,5 9 ;  яс П = 9 , 4 1 .  10. 1 Т= 7 7 9  к Д ж /к г .

П .  4 н д  =  3 ’74- 12- ^  =  13,4 кН; Суд =  106 кг /кН -ч ,  13. Р  =  80 кН.
14. Су д =  1 кг /даН -ч .  15. Р уд =  36,7  м/с; Суд =  0,448 кг/даН -ч ; Р удШ =  
=  257 Н с/кг.  16. N B уд == 335 кВт-с/кг; Се =  0,235 кг /кВ т-ч .  17. При
V n =  125 м/с: 7V3 уд =  334 кВт-с/кг; С э =  0,256 кг/кВт-ч. При 1/ п =  0.‘

кВт-с
77э_уд =  332 — ; С э =  0,258 кг/кВт-ч .

Г л а в а  9

1. Г*м =  574 К; р*сы =  234 кПа. 2. Г*см =  574 К; / см =  234,6 кПа.
3. сс ф =  798 м/с; Р уд ф =  841 Н -с/кг ;  =  0,0536; Судф =  2,29 кг/даН -ч .
4. сс ф =  1534 м/с; Р уД-ф =  717 м/с; 9 TS =  0,0446; Суд ф =  2,24 кг/даН -ч .

5. От Р ф= 1 ,5 8  до Р ф= 7 ,3 -  6. Р уд, ф = сс .ф = 766 м/с; Судф = 2 ,3 5  кг/даН -ч-

7. сс ф =  1563 м/с; Р уд ф =  870 м/с; Судф =  1,95 кг/даН -ч .  8. Р* =  1490 К;

Г Ф m a x  =  2370 К. 9. Т * шах =  2600 К. 10. Р уд ф =  гсф  =  933 м/с; С удф  =  
=  1,95 кг /даН -ч .  11. G T 4 =  2928 кг/ч; GT ^ 4 =  16850 кг /ч .  12. Р удф =  
=  942 Н-с/кг; Суд ф =  2,03 кг/даН -ч . 13. Суд ф =  2 ,64 кг /даН -ч .  14. GTS =  
=  21100 кг/ч.
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П р и л о ж е н и е б

Таблица перевода некоторых единиц измерения физических величин 
из различных систем в международную  систему СИ

Наименование и обо
значение величин

Е д и н и ц а
Значение в единицах 

СИ и кратных имнаименование обозначение

Масса
килограмм-сила-се
кунда в квадрате 
на метр

к г с - с2/и 9,81 кг

Сила, вес, тяга Р килограмм-сила кгс 9,81 Н = 0 ,9 8  j даН

Давление р килограмм-сила на 
квадратный метр

к г с /м 2 9,81 Па

Удельная тяга Дуд килограмм-сила-се
кунда на килограмм

к г с -с /к г 9,81 Н - с /к г =
=  0,981 д а Н - с /к г

Удельный расход топ
лива Суд, отнесенный 
к единице тяги

килограмм в час на 
килограмм-силу к г / (ч -к г с ) 3 6 0 0 - 9 ,81ю / ( С‘Н ) =  

=  1,02 к г / (ч  • даН )
Мощность N лошадиная сила л.с. 735 ,5  Вт =  0 , 7355 кВт

Удельный расход топ
лива С е , отнесенный к 
единице работы

килограмм на лоша
диную силу-час КГ/'Л ,с.ч.

1
735 ,5 -3600к г / Д ж =  

=  0 ,7 3 5 5 К гД кВ т-,Д
Удельная работа комп
рессора / ,к или тур
бины 1т, теплотвор
ность топлива Н а , 
удельное количество 
теплоты Q, удельная 
энтальпия i

килокалория на 
килограмм ккал/кг 4 ,187•  103 Д ж / к г

килограмм-сила- 
метр на килограмм к гс -м /к г 9,81 Д ж /к г

У дельная теплоемкость 
Ср, удельная газовая 
постоянная R ,  у дел ь 
ная энтропия S

килокалория на ки
лограмм-градус 
Цельсия

ккал /кг°С 4 ,1 8 7 -Ю 3 Д ж / к г - К

килограмм-сила- 
метр на килограмм- 
градус I1ельсия

к г с •м/кг°С 9,81 Д ж / к г  -К

Массовый расход во з
д уха  Ge , газа G z , топ
лива От

килограмм в час к г /ч 0 , 2 7 7 8 . 10“ 3к г /с

Плотность р кнлограмм-сила-се- 
кунда в квадрате 
на метр в четвер
той степени

к гс -с 2/м 4 9,81 к г /м 3
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